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Sommario
Partendo da modelli semiempirici viene sviluppato un codice di calcolo, in
ambiente MATLAB, per il progetto concettuale di un velivolo da trasporto di
varia classe (Short, Medium e Long Range). Il software prodotto (TASAP) è
uno strumento per l’analisi di sensibilità, che in modo completamente automatico,
dimensiona numerose configurazioni al variare dei parametri principali di progetto.
I velivoli sono inizialmente dimensionati in condizioni di “Alta Velocità” (cro-
ciera), mediante cicli iterativi di calcolo, con l’obiettivo di ottimizzare i consumi.
Successivamente, in “Bassa velocità” (decollo ed atterraggio), ne vengono esaminate
le prestazioni e la rispondenza ai requisiti progettuali e di sicurezza, a fronte delle
normative vigenti. Le diverse configurazioni sono infine valutate utilizzando un
criterio di tipo economico, applicando una “Analisi dei Costi”.
Il codice, elaborato seguendo una logica modulare e parametrica, genera le
configurazioni da files di input compilati dall’utilizzatore (Aircraft reference, Engine,
General, Mission e Parameters) e restituisce un file, in formato testo, con la matrice
dei dati di ognuna di esse (272 colonne). In una seconda fase del programma
(Postprocessing), l’utilizzatore ha la possibilità di visualizzare gli andamenti del-
le grandezze caratteristiche, al variare dei parametri principali di progetto, con
diagrammi, grafici e disegni del trittico di ogni configurazione.
Per verificare il funzionamento e la validità dei risultati sono progettati con
TASAP alcuni specifici velivoli, di diverso peso, dimensione e classe di appartenenza.
I risultati ottenuti sono confrontati con dati di letteratura. In particolare quelli del
modello delle prestazioni con cui è possibile tracciare i diagrammi di flessibilità alle
varie quote e numeri di Mach di crociera. La presenza di numerosi controlli, che
regolano il flusso sequenziale di calcolo, qualificano TASAP come un programma
«stabile». L’invio di messaggi a video per facilitare l’analisi ed il monitoraggio
dell’esecuzione, insieme alla presenza di un unico file (Masterfile) per gestire gli
input, sono da considerare un’interfaccia amichevole.
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Capitolo1
Introduzione
1.1 Il progetto di un velivolo
Il lungo processo, per la realizzazione del progetto di un velivolo, coinvolge un
gran numero di persone e richiede una notevole disponibilità di risorse, producendo
un risultato utile, in termini economici, solo con la buona riuscita del progetto
stesso. Esso è realizzato con metodologie di tipo analitico, numerico e sperimentale,
solitamente sviluppate all’interno di ogni singola industria, grazie alle conoscenze
acquisite nei vari settori e discipline del campo aeronautico.
Quale sia l’effettivo punto di partenza, di un nuovo progetto, è difficile da
definire con precisione. Esso nasce dallo sforzo sinergico di più attività (Figura 1.1),
che hanno un’influenza reciproca, modellandosi vicendevolmente in un complesso e
continuo lavoro iterativo, tipico del progetto di un velivolo in generale.
Figura 1.1: Ruota di progetto
Le ricerche di mercato, le nuove idee ed il progresso tecnologico sono le principali
attività che, insieme ad un’analisi del progetto, il dimensionamento e l’analisi di
sensibilità al variare dei parametri, danno vita al processo di sviluppo e realizzazione.
Generalmente, data la natura commerciale del velivolo, alla base del processo sono
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poste le richieste di un potenziale acquirente o le ipotesi fatte sulle future esigenze
del mercato. L’obiettivo è quello di soddisfare i requisiti operativi e di sicurezza, al
minor costo possibile.
Il progetto complessivo di un velivolo può essere diviso e schematizzato, nelle
sue tre fasi principali (Figura 1.2):
Conceptual Design : progetto concettuale
Preliminary Design : progetto preliminare
Detail Design : progetto di dettaglio
Figura 1.2: Processo del progetto di un velivolo
La prima fase del progetto, caratterizzata da un grande numero di progetti
alternativi, è svolta da pochi ingegneri, con molta esperienza, che tracciano le linee
guida da seguire, definendo il tipo di configurazione, la disposizione dei componenti
principali e le tecnologie da usare. In questa fase, la geometria, l’aerodinamica, i
pesi ed i costi, sono definiti in termini di funzioni obiettivo, da raggiungere nella
realizzazione del velivolo.
Il progetto concettuale è un processo in continua evoluzione, in cui le configu-
razioni sono modificate valutando nuovi aspetti e potenziali miglioramenti, fino
ad arrivare all’analisi di fattibilità. I progetti alternativi, possibili, sono infine
analizzati e confrontati, per decidere quale sia la strada migliore da seguire.
La fase successiva, di progetto preliminare, ha inizio dal momento in cui la
configurazione è sostanzialmente già delineata. In questa fase del progetto è
ancora possibile fare delle modifiche, ma i cambiamenti effettuati, non devono
mutare radicalmente la configurazione. Gli esperti nelle varie discipline studiano le
diverse parti di competenza, definendo ulteriormente il velivolo. Viene costruito un
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modellino in scala (mockup), ed iniziano alcuni test di aerodinamica, di strutture, di
stabilità e controllo. I modelli applicati sono rivisti alla luce di nuove problematiche
connesse alla fatica e all’aeroelasticità e, quelli utilizzati per la la valutazione dei
pesi, dei costi e delle prestazioni, sono ancora più accurati. La conclusione del
progetto preliminare è la definizione di un unica soluzione, detta “progetto di base”,
che sarà confrontato con altri progetti concorrenti sul mercato.
A questo punto il progetto del velivolo viene presentato alle varie compagnie od
ai possibili acquirenti e, in base agli ordini ricevuti, l’amministrazione deciderà se
dare il via (go ahead approval) o meno, alla fase successiva.
Nel progetto di dettaglio sono presi in considerazione tutti i componenti del-
l’aereo, compreso tutto il necessario per la sua produzione, come nuove strutture o
strumenti per la catena di montaggio. Infatti, in questa fase, è avviata la produzione
e, con i primi velivoli costruiti, sono eseguiti i necessari test di volo.
Conseguito il certificato di aeronavigabilità il velivolo viene consegnato alle
compagnie, a cui è offerta assistenza nel corso della sua vita operativa.
1.2 Inquadramento del problema
Nel progetto concettuale di un velivolo, alla base del processo di sviluppo,
vengono studiati numerosi progetti alternativi, con lo scopo di trovare quella
configurazione che soddisfa i requisiti necessari, nel migliore modo possibile ed al
minor costo. Il velivolo da realizzare deve essere ancora definito nelle sue linee
principali e gli sforzi di progettazione si propagano in tutte le direzioni possibili.
In questa fase l’esperienza gioca sicuramente un ruolo fondamentale, ma la
necessità di avere delle risposte quantitative, sulla base delle ipotesi fatte, richiede
una notevole mole di lavoro. Tutte le configurazioni devono essere dimensionate
ed è necessario valutarne le caratteristiche aerodinamiche e le prestazioni, per
ottenere una stima del peso e dei rispettivi costi. I molti calcoli svolti sono ripetuti
ogni qual volta viene modificato un parametro, con il risultato di avere una nuova
configurazione, poiché le numerose variabili sono strettamente dipendenti tra di
loro e, una semplice modifica, può “innescare” rilevanti cambiamenti. Il peso del
velivolo è la chiave del complesso processo di risoluzione, per la determinazione delle
caratteristiche e la definizione dei componenti ma, al tempo stesso, per conoscere il
peso deve essere prima definito il velivolo, in ogni sua parte.
Il progetto concettuale è per sua natura fortemente iterativo, in quanto, le
soluzioni ottenute, sono utilizzate come dati iniziali per ridefinire nuove soluzioni di
successiva approssimazione. Gli algoritmi risolutivi sono automatizzabili, ed è per
questo che software come MATLAB, forniscono un valido strumento di aiuto alla
progettazione: i lunghi e laboriosi calcoli sono eseguiti in tempi brevi, rimandando
al progettista il delicato compito di analisi e scelta.
Le soluzioni, inoltre, devono fornire una visione delle modifiche o dei migliora-
menti da seguire, mostrando l’influenza dei parametri principali, sulle variabili di
progetto. L’analisi di sensibilità, grazie ai grafici prodotti, consente al progettista
di avere un quadro generale ed immediato del problema e, la grande mole dei dati
da elaborare è di per se ragione sufficiente, per spingere il processo verso la sua
informatizzazione.
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1.3 Modelli applicati
I modelli utilizzati nella formulazione del progetto, sono di tipo semiempirico,
cioè fondati sulle conoscenze teoriche e, grazie alla pratica, corretti ed affinati con
opportuni coefficienti. Tali modelli sono continuamente verificati ed aggiornati,
grazie ad un continuo ritorno di informazioni dall’attività di sviluppo e ricerca,
prova e valutazione (RDT&E)1, condotta dall’industria stessa, oppure sponsorizzata
all’esterno di essa. Queste informazioni, costituiscono un importante e costoso
bagaglio di conoscenza (know how) che difficilmente viene reso disponibile.
Una visione globale delle metodologie di progetto e dei modelli possibili, mostra
come questi differiscano tra loro principalmente per il grado di accuratezza nell’a-
nalisi e per il livello di complessità nell’applicazione. Queste due caratteristiche
come è facile intuire, sono spesso in contrasto fra loro: esistono modelli estrema-
mente sintetici con cui è possibile affrontare un primo dimensionamento, definiti
da J.Roskam [ ] di Classe 1, e modelli che richiedono un numero maggiore di ore
di lavoro ingegneristico, applicabili solo a fasi successive del progetto, definiti di
Classe 2. Se i primi non necessitano di informazioni dettagliate, fornendo risposte
generiche ad ampio raggio, i secondi sono più specifici, ma applicabili solamente a
configurazioni già delineate.
Per una stima iniziale può essere sufficiente fissare le grandezze fondamentali e
solo in seguito far riferimento a modelli più complessi, per i quali è richiesta una
conoscenza più approfondita della geometria del velivolo. I modelli applicati devono
comunque essere, in entrambi i casi, affidabili e con risultati realistici, seguendo in
complessità ed accuratezza lo svolgersi del progetto e la selezione delle configurazioni.
Stime grossolane possono ripercuotersi “in cascata” sui pesi, all’interno dei cicli di
calcolo, conducendo a valutazioni ben lontane dalla realtà.
La metodologia applicata, nel presente lavoro, è quella in uso presso il Diparti-
mento di Ingegneria Aerospaziale (DIA) dell’università di Pisa, in particolare, nel
corso di Costruzioni Aeronautiche. Alcuni modelli sono stati confrontati e verificati
con altri modelli reperibili in letteratura, da lavori di tesi precedenti (stima dei pesi
NASA), ed altri di dominio pubblico, sono largamente utilizzati (DAPCA IV 2 per
l’analisi dei costi), da qui la loro definizione di modelli consolidati. La soluzione
proposta nella determinazione della superficie di riferimento, con il calcolo della
superficie che minimizza la resistenza in volo livellato, si distingue da quelle più
comunemente utilizzate in letteratura, basate sulla definizione del carico alare.
Ai modelli utilizzati è comunque dedicata tutta la prima parte di questo do-
cumento, dove sono ampiamente descritti nel dettaglio, per poi mostrarne la loro
applicazione nella parte successiva.
1.4 Lavoro di tesi
Il presente lavoro di tesi, svolto presso il dipartimento (DIA), trova la sua
collocazione all’interno del progetto concettuale di un velivolo, con lo scopo di
fornire un software che possa essere di aiuto alla progettazione.
1RDT&E: Research Development Test and Evaluation
2DAPCA IV : Development and Procurement Costs of Aircraft
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Partendo da modelli semiempirici è stato implementato un codice di calcolo, in
ambiente MATLAB, con l’intento di svolgere i calcoli necessari per la definizione
delle configurazioni, in breve tempo ed in modo del tutto automatico, dando la
possibilità di effettuare l’analisi di sensibilità.
Le caratteristiche principali, ricercate nel suo sviluppo, sono state la flessibilità
e la struttura modulare. Intendendo con la prima la capacità di sapersi adattare,
sia alle diverse classi dei velivoli (Long, Medium e Short Range), che ai diversi casi
analizzati, grazie ad un approccio parametrico diffuso in ogni parte del programma,
ed alla presenza di numerose opzioni di scelta al suo interno. Mentre, con la seconda
l’intento prefisso era quello di facilitare la possibile sostituzione dei modelli utilizzati,
con altri più efficienti, o di renderne più semplice la modifica, in previsione di un
ulteriore sviluppo del codice.
I modelli teorici utilizzati sono descritti nella prima parte, cercando di ricalcare
il flusso logico seguito nell’analisi e riproposto nel codice. Le configurazioni generate
sono ottenute fissando in ingresso la fusoliera, i profili ed il motore di riferimento,
più altri dati iniziali sui requisiti operativi e sulle caratteristiche tipiche di un
velivolo preso come riferimento.
Dopo aver ottenuto una stima del peso al decollo preliminare con dati storico-
statistici (Capitolo 2 ), il velivolo viene dimensionato in condizioni di Alta Velocità
(Capitolo 3 ) utilizzando una superficie di riferimento definita di ottimo. Quest’ulti-
ma, pari a quella del velivolo di riferimento o calcolata come la superficie di minima
resistenza in condizioni di crociera, è così chiamata perché l’analisi di sensibilità
sarà svolta nel suo intorno, grazie all’uso del parametro principale di progetto K%,
i cui valori sono compresi nel range: 0.6–1.4.
Nella fase iniziale, per avere una vasta gamma di soluzioni alternative, vengono
generate molteplici configurazioni al variare dei parametri principali: numero di
Mach di crociera (Mcr), allungamento alare (A) e spessore percentuale del profilo
di riferimento (t/c), oltre al K% prima descritto. Di ognuna di esse è calcolata la
geometria e sono valutate le caratteristiche aerodinamiche partendo da una stima
dell’angolo di freccia, ottenuta dal considerare il Mach di crociera fissato, pari al
Mach di drag divergent dell’ala.
Nel seguito, in base ad una missione di progetto assegnata, vengono calcolate
le prestazioni ed il consumo di carburante, più le necessarie riserve nel rispetto
delle normative di sicurezza imposte. Oltre al peso di combustibile è valutato,
grazie al modello NASA CR151790, il peso dei maggiori componenti del velivolo,
per ottenere infine una nuova stima del peso al decollo. Nel ciclo di Alta velocità
tale peso è confrontato con quello precedente e dal confronto ha origine il ciclo
iterativo di dimensionamento, che utilizza il nuovo peso calcolato per ripetere il
procedimento sopra esposto, fino alla convergenza dei risultati. Alle configurazioni
definite è riscontrata la corrispondenza alle verifiche di progetto applicate (Alta
Velocità), dettate sia dalle normative che suggerite dai requisiti AEA3.
Le configurazioni sono ulteriormente dimensionate e verificate in condizioni di
Bassa Velocità (Capitolo 4): decollo ed atterraggio.
Applicando le normative vigenti, per queste particolari fasi del volo, viene
controllata l’esistenza di un range del coefficiente di portanza massimo, ottenibile
3AEA: Association of European Airline
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con i moderni dispositivi di ipersostentazione, che possa consentire al velivolo di
decollare ed atterrare, rispettando le relative limitazioni.
Le diverse soluzioni possibili sono nel seguito selezionate in base ad un criterio di
scelta economico, mediante un’analisi dei costi (Capitolo 5), ed infine, è effettuato
il centraggio (Capitolo 6).
Nella seconda parte è mostrato il funzionamento del software (Capitolo 7), dove
sono descritti i file di input necessari e quelli di output prodotti, oltre alle due
principali fasi in cui è suddiviso il programma: Run e Postprocessing. Con il Run è
eseguito il processo di generazione delle configurazioni, dal preliminare all’analisi
dei costi, mentre nel Postprocessing è applicata la fase di visualizzazione grafica
delle soluzioni oltre al centraggio di una singola configurazione.
Infine (Capitolo 8), sono eseguite alcune applicazioni di TASAP per valutarne
la corretta esecuzione e la validità dei risultati prodotti.
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Capitolo2
Stima Preliminare del Peso al Decollo
2.1 Introduzione
Il dimensionamento di un velivolo, ha origine con la stima preliminare del suo
peso al decollo, non tanto per avere un peso iniziale con cui avviare i cicli iterativi,
quanto per la necessità di valutare, in base a dati statistici del rapporto spinta/peso,
il tipo di motore da impiegare. Le dimensioni, ma soprattutto il consumo specifico
di quest’ultimo, hanno un’influenza rilevante sul volume di carburante necessario
per compiere la missione, e di conseguenza sul peso complessivo del velivolo, essendo
il peso del carburante una parte importante del peso al decollo.
Una stima immediata, può essere effettuata individuando tra i velivoli esistenti,
quello con caratteristiche simili alle richieste contenute in specifica (velivolo di
riferimento), il cui peso al decollo è sicuramente un buon punto di partenza.
Il metodo utilizzato per il calcolo del peso di prima approssimazione, tratto da [1]1
«. . . è un metodo semplice ma, presenta a grandi linee, le caratteristiche fondamentali
della più sofisticata progettazione delle maggiori industrie aeronautiche. . . ».
Il peso al decollo (Take Off Weight) è scomposto nella somma di tre componenti
principali:
WTO = WPayload +WFuel +WEO (2.1)
WPayload : Peso del carico pagante
WFuel : Peso del carburante
WEO : Peso a vuoto operativo (Empty Operating)
A differenza di quanto mostrato in [1], il peso dell’equipaggio (WCrew) è stato
addizionato al peso a vuoto (WE), che corrisponde al peso delle strutture, dei motori,
dei carrelli, dell’avionica, degli equipaggiamenti fissi e di tutto quello che non è
considerato nelle altre voci, ottenendo così il peso a vuoto operativo.
Dall’equazione (2.1), pur essendo noto il peso del carico pagante, conoscendo
il numero dei passeggeri, il calcolo non può essere eseguito direttamente, perché
1Capitlo 3: Sizing from Conceptual Sketch
8
2. Stima Preliminare
il peso del carburante ed il peso a vuoto operativo, dipendono dal peso al decollo.
É quindi necessario utilizzare un procedimento di calcolo iterativo, come quello
schematizzato in Figura 2.1, dove tale equazione è messa sotto forma razionale, per
sottolineare la provenienza dei rapporti presenti, dal modello delle prestazioni e da
quello dei pesi strutturali, basati su dati storico/statistici.
Figura 2.1: Algoritmo per la stima del peso al decollo preliminare
2.2 Peso del Carico Pagante
Il peso del carico pagante o payload, è direttamente deducibile dal numero dei
passeggeri da trasportare, richiesto da specifica per la missione di progetto, grazie ai
requisti standard di base contenuti nelle linee guida dell’AEA [5]. Al loro numero, è
strettamente legato il dimensionamento della fusoliera del velivolo, le cui dimensioni,
la geometria e l’allestimento interno, nascono proprio dall’esigenza di accogliere un
numero massimo prestabilito di persone, nonché di soddisfare le normative vigenti,
in termini di sicurezza, ed i vincoli di carattere tecnico (aerodinamico, strutturale
ecc.) verificati in fasi successive..
L’architettura della fusoliera esula dal presente lavoro e, una volta definita,
resta immutata per tutte le configurazioni prodotte. I dati che la riguardano
sono dati d’ingresso, per lo più provenienti da semplici considerazioni di carattere
geometrico, come le dimensioni principali od il numero di containers alloggiabili in
stiva, rimandando ad altri il laborioso compito di dimensionare la struttura.
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Con riferimento agli AEA requirements il peso del carico pagante è suddiviso
nei seguenti contributi:
• Peso dei passeggeri
• Peso dei bagagli a mano
• Peso delle merci trasportate in stiva
Il peso medio di un passeggero è stimato in 75 Kg, il suo bagaglio a mano 5
Kg e quello sistemato in stiva 15 Kg. Nella stiva il volume riservato ai bagagli dei
passeggeri è dipendente dalla classe del velivolo:
0.125 m3 : per aerei di lunga tratta (long range)
0.113 m3 : per aerei a breve e media tratta (short-medium range)
Questi dati sono da intendersi ovviamente per passeggero.
Lo spazio che resta disponibile nei container di tipo LD3, presi come riferimento,
è moltiplicato per una densità di 176 Kg/m3 per considerare le merci imbarcabili.
La somma del massimo carico pagante e delle merci, fino a colmare la totalità
della stiva, è definita VLP (Volume Limited Payload), o massima capacità di carico
(in Kg). In questa fase di progetto il carico pagante è dato solo dai passeggeri con i
loro rispettivi bagagli.
2.3 Modello dei Pesi Strutturali
Tenendo conto della tipologia del velivolo, la frazione in peso, tra il peso a
vuoto operativo e peso massimo al decollo, è determinato con l’ausilio del grafico di
Figura 2.2, in cui sono riportati i valori di diversi velivoli fino ad oggi realizzati [20]
e le curve di best fit, che su un grafico in scala semilogaritmica diventano rette. Il
calcolo è pressoché immediato utilizzando l’equazione seguente:
WEO
WTO
= A ·WCTO (2.2)
Dove il coefficiente A e l’esponente C al secondo membro, sono delle costanti
dipendenti dalla classe di appartenenza.
2.4 Modello delle Prestazioni
Una volta suddivisa la missione di progetto in fasi successive (Figura 2.3), il
rapporto del peso di carburante sul peso al decollo, è valutato considerandone il
consumo, mediante la tecnica delle frazioni in peso: peso finale su peso iniziale nei
vari segmenti.
Per le fasi di decollo, salita in quota ed atterraggio, sono utilizzati dati storico
statistici riportati in Tabella 2.1.
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Figura 2.2: Stima del rapporto peso a vuoto operativo su peso al decollo
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Figura 2.3: Schema missione di riferimento (cruise climb)
Tabella 2.1: Dati storico statistici delle frazioni in peso per la missione
Mission segment (Wi+1/Wi)
Warmup and takeoff 0.970
Climb 0.985
Landig 0.995
Vincoli normativi per la sicurezza del traffico aereo non consentono, ai velivoli
da trasporto civile, di attraversare arbitrariamente i diversi livelli di quota (flight
level). La tratta di crociera (e diversione), è perciò eseguita a quota costante,
con la possibilità di effettuare durante il volo, solo un numero limitato di salti
di quota (step cruise), malgrado questo non sia economicamente conveniente per
le compagnie aeree. Infatti, il volo che minimizza il consumo di carburante, è
quello eseguito compiendo una graduale salita, ad assetto e velocità costante (cruise
climb):
Il velivolo compensa la diminuzione del peso, dovuta al progressivo
consumo di carburante, grazie ad una riduzione della pressione dinamica
con la densità dell’aria, salendo di quota. Il rapporto W/ρ resta costante.
In questa fase del progetto, la necessità di applicare modelli sintetici, ha portato alla
schematizzazione dei segmenti di crociera e diversione con tale tecnica, consentendo,
nonostante la suddetta sottostima, l’uso delle semplici formule dovute a Breguet :
Wi+1
Wi
= e
−SFC·∆xi
V ·EOSR (2.3)
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mentre, per le fasi di attesa (loiter), conoscendo il tempo di permanenza in volo
(t), anziché la tratta da percorrere (∆x) è fatto ricorso alla formula seguente:
Wi+1
Wi
= e
− SFC·t
EOSE (2.4)
Fortemente dipendente dall’evoluzione tecnologica, e con significativi margini di
variazione, il consumo specifico dei motori (SFC: Specific Fuel Consumption), è
qui definito in termini di valore obiettivo, pari a 0.5 h−1 per la crociera e 0.4 h−1
per la fase di attesa.
Conoscendo il numero di Mach e la quota di inizio crociera da scelte proget-
tuali, la velocità di volo è calcolata e fissata. Questi dati in ingresso sono dettati
dall’esperienza od assunti come parametri di progetto, per poter confrontare ed
analizzare, nel seguito, le diverse soluzioni.
La condizione per i segmenti di crociera è quella di massima autonomia chilome-
trica (EOSR: Optimum Specific Range) a differenza dell’attesa (loiter), per la quale
viene utilizzata la massima autonomia oraria (EOSE: Optimum Specific Endurance):
EOSR =
√
3
2
EMAX (2.5)
EOSE = EMAX (2.6)
L’efficienza massima può essere valutata attraverso il rapporto tra la superficie
bagnata e la superficie di riferimento, di velivoli pari classe (Figura 2.4). Noto il
rapporto, conoscendo l’allungamento alare (scelta progettuale), è possibile calcolare
l’allungamento alare bagnato (wet), strettamente legato al valore dell’efficienza
massima e dalla (Figura 2.5), ottenere il valore statistico di essa.
Il carburante imbarcato al decollo è composto da due termini fondamentali:
WF Miss : Peso del carburante necessario per svolgere la missione
WF Ris : Peso del carburante utilizzabile come riserva
La riserva è costituita dal carburante necessario per compiere la diversione, nel
caso in cui non sia possibile atterrare all’aeroporto di destinazione, più un 5% di
WF Miss, come margine di sicurezza.
La stima del peso di carburante potrebbe essere migliorata, considerando che
parte del carburante, pur essendo imbarcata, non è disponibile per problemi di
pescaggio, e rimane intrappolata nei serbatoi. Quest’ulteriore aliquota è valutabile
intorno all’1% del totale ma, per una valutazione preliminare del peso al decollo è
volutamente trascurata.
Senza dimenticare che il procedimento appena esposto, costituisce un calcolo
iterativo, per l’iterazione i-esima valgono l’equazioni seguenti:
(
WF
WTO
)
=
(
WF_MISS
WTO
)
+
(
WF_RIS
WTO
)
(2.7)
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Figura 2.4: Stima della superficie bagnata
Figura 2.5: Stima dell’efficienza aerodinamica massima
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(
WF_MISS
WTO
)
= 1−
(
W2
WTO
)(
W3
W2
)(
W4
W3
)(
W5
W4
)
(2.8)(
WF_RIS
WTO
)
= 0.05 ·
(
WF_MISS
WTO
)
+
(
WF_DIV
WTO
)
(2.9)
(
WF_DIV
WTO
)
=
(
1− WF_MISS
WTO
)
·
[
1−
(
W7
W6
)(
W8
W7
)(
W9
W8
)(
W10
W9
)]
(2.10)
Alla fine di ogni ciclo iterativo (Figura 2.1), il peso al decollo è calcolato
nuovamente e confrontato con quello precedente. Se la differenza è minore di un
valore percentuale fissato, si esce dal ciclo, altrimenti viene iniziata una nuova
iterazione con il nuovo valore calcolato.
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Dimensionamento di Alta Velocità
3.1 Introduzione
Stimato il peso al decollo iniziale attraverso il ciclo preliminare, oppure fissato
pari a quello del velivolo di riferimento, si procede con il ciclo di alta velocità
(Figura 3.1), dove una prima definizione della geometria dell’ala e dell’aerodinamica
del velivolo, insieme a modelli matematici più accurati, conducono ad una stima
del peso massimo al decollo di seconda approssimazione.
In questa fase di progetto, l’obiettivo è quello di procedere nel dimensionamento
del velivolo in condizioni di crociera, ad alta velocità per l’appunto, ottenendo le
prestazioni richieste ma, ricercando configurazioni tali, da economizzare i consumi.
I parametri principali di progetto, oltre al numero di Mach di crociera e
all’allungamento alare considerati in precedenza, sono:
• (t/c)Ref : spessore relativo massimo del profilo di riferimento, posto a metà
dell’apertura alare tra kink e tip
• SRef : superficie di riferimento, calcolata nell’intorno di quella di ottimo,
mediante i valori del coefficiente di correzione (K%)
Infatti, rispetto al ciclo preliminare è introdotto un nuovo modello (Modello
Geometria ed Aerodinamica) con cui, fissata la superficie di riferimento, è possibile
definire la geometria dell’ala, dimensionare gli impennaggi e calcolare la superficie
bagnata del velivolo.
Considerando adesso un programma di volo per la crociera di tipo step cruise,
cambia il Modello delle Prestazioni, così come cambia il Modello dei Pesi Strutturali,
che ricalca il modello dei pesi NASA CR151970.
Sempre dalla soluzione dell’equazione (2.1), viene calcolato il peso al decollo e
confrontato con quello dello step precedente, per poi avviare una nuova iterazione,
oppure uscire dal ciclo, se l’errore percentuale è tale da considerare raggiunta la
convergenza.
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Figura 3.1: Ciclo di Alta Velocità
3.2 Superficie di Minima Resistenza
La superficie in pianta dell’ala del velivolo (o superficie di riferimento), è
considerata parametro di progetto grazie ai diversi valori 1 del coefficiente di
correzione K%, che moltiplicati per la superficie di ottimo ne determinano un
campo di variazione nell’intorno.
Questa procedura particolare, applicata presso il Dipartimento di Ingegneria
Aerospaziale di Pisa (DIA), si differenzia dalla pratica, maggiormente diffusa, di
definire un range di valori del carico alare (WTO/S). Quello che resta ancora da
determinare e fissare, è quale sia la superficie di ottimo .
La superficie di ottimo può essere posta uguale a quella del velivolo di riferimento,
o meglio ancora, ottenuta con un procedimento iterativo (Figura 3.2) che integra
il modello geometria ed aerodinamica, calcolando la superficie che minimizza la
resistenza in volo quasi livellato: SMD (Minimum Drag).
Il WDes coincide con il peso medio del velivolo nel primo segmento di crociera,
punto di progetto per il dimensionamento dell’ala di alta velocità, dove è calcolata
anche la pressione dinamica qDes, per quanto questa non vari lungo tutto lo step. Gli
altri coefficienti per il calcolo della SMD sono inizializzati ai seguenti valori dettati
dall’esperienza :
• cF = 0.003 coefficiente di attrito equivalente
• e = 0.85 coefficiente di Oswald
1I valori del K% sono 0.6, 0.7, . . . , 1.4, per superfici fra il 60% ed il 140% di quella di ottimo.
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Figura 3.2: Ciclo della superficie di minima resistenza
• CSW = 2.8 coefficiente che definisce la superficie bagnata dell’ala e della coda,
rispetto alla superficie di riferimento dell’ala.
La formulazione della SMD trova conferma in un’avveduta espressione di Raymer :
minimizzare la resistenza complessiva porta sempre con se i maggiori vantaggi!
In particolare, considerando la fase di crociera di velivoli a lunga tratta, il
risparmio del carburante impiegato e quindi imbarcato, può essere notevole da
una superficie all’altra. Non dobbiamo dimenticare che un aumento di carico, si
ripercuote in cascata sui pesi, aumentando in misura superiore il peso al decollo.
Naturalmente, quello di minimizzare la resistenza non è il requisito principale
ed unico dell’ala ma, un’ottima condizione di partenza per il suo dimensionamento.
Dall’equazione della resistenza :
D =
1
2
· ρ · V 2 · CD · S (3.1)
approssimando la polare del velivolo, con la forma parabolica
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CD = CD0 +K · C2L (3.2)
ed indicando con q = 1
2
· ρ · V 2 la pressione dinamica, sostituendo nell’equazione
3.1, possiamo scrivere:
D = q · S · CD0 + q · S ·K · C2L (3.3)
dove
K =
1
pi ·A · e (3.4)
Poiché in volo livellato (step cruise) la portanza è uguale al peso, il coefficiente di
portanza CL può essere posto uguale a:
CL =
W
q · S (3.5)
Mentre, sfruttando l’analogia con la lastra piana, il coefficiente di resistenza a por-
tanza nulla CDo, può essere valutato in funzione del coefficiente di attrito equivalente
cF, e sostituirlo con:
CD0 = cF ·
SW
S
(3.6)
Si ottiene dunque l’equazione della resistenza, nella forma:
D = q · cF · SW + K ·W
2
q · S (3.7)
SW esprime la superficie bagnata del velivolo ed S quella di riferimento. Per conoscere
D occorre stimare la SW della configurazione in esame, che possiamo scrivere come
somma di due contributi: uno dipendente dalla superficie di riferimento dell’ala e
l’altro costante rispetto a questa.
SW = SW0 + CSW · S (3.8)
dove
SW0 = S
Fus
W +S
Nac
W +S
Misc
W (3.9)
e
CSW =
SWingW + S
HT
W + S
V T
W
S
(3.10)
con
• SFusW : Superficie bagnata fusoliera
• SNacW : Superficie bagnata gondole
• SMiscW : Superficie bagnata voci diverse
• SWingW : Superficie bagnata ala
• SHTW : Superficie bagnata coda orizzontale
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• SV TW : Superficie bagnata coda verticale
L’equazione della resistenza complessiva, a questo punto, può essere scritta nella
forma utile, dipendente dall’incognita S:
D = q · cF · SW0 + q · cF · CSW · S +
K ·W 2
q · S (3.11)
Facendo l’approssimazione che il peso del velivolo, nella sua parte strutturale
non vari con la superficie:
∂WEO
∂S
= 0 (3.12)
nella ricerca del minimo della resistenza in funzione di S, il peso al decollo è
considerato costante, così come tutti gli altri coefficienti dell’equazione 3.11 ed
imponendo che :
∂D
∂S
= 0 (3.13)
si trova l’equazione della superficie cercata, in cui al posto del peso e della pressione
dinamica sono sostituiti i valori calcolati al design point :
SMD =
Wdes
q · √pi ·A · e · cF · CSW
(3.14)
3.3 Modello Geometria ed Aerodinamica
Questo modello, utilizzato anche nel ciclo di determinazione della superficie
di minima resistenza, definisce principalmente le dimensioni e la geometria delle
superfici portanti, integra l’impianto propulsivo e calcola le principali caratteristiche
aerodinamiche.
Una piccola differenza, rispetto a quanto esposto in (Figura 3.2), sta nei coeffi-
cienti alla fine calcolati. Se nel ciclo della SMD, è sufficiente la determinazione dei
soli CSW e cf, in questo caso invece, è stimato il CDo dell’intero velivolo, applicando
per esteso il Component Buildup Method [R].
E’ bene sottolineare, che anche la superficie di minima resistenza, non è calcolata
esclusivamente per il peso di prima approssimazione, ma il ciclo è inserito all’interno
di quello di alta velocità, eseguito con superficie di riferimento assegnata. Il calcolo
del coefficiente di resistenza a portanza nulla, risulta perciò comunque necessario,
per poter applicare il modello delle prestazioni e quello dei pesi strutturali, rendendo
così possibile la valutazione del nuovo peso al decollo e della nuova superficie di
minima resistenza, fino al raggiungimento della convergenza.
Nel modello in questione, partendo dalla conoscenza della superficie di riferi-
mento, è ricercata da subito una prima ottimizzazione dei consumi, nello svolgere
la missione di progetto. Il calcolo dell’angolo di freccia al 25% della corda [M], ha
lo scopo di ottenere un’ala che, con il profilo di riferimento assegnato, vola nelle
fasi di crociera con un numero di Mach massimo a parità di resistenza.
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La geometria in pianta definita, è quella tipica dei velivoli civili da trasporto
passeggeri, rastremata verso l’esterno, con un unico angolo al bordo d’attacco e
due a quello di uscita come a formare una piega (kink) che divide la semiala in due
tronconi trapezoidali (Figura 3.9).
Il dimensionamento degli impennaggi, fondamentale per la meccanica del volo,
è fortemente dipendente dalla posizione relativa ala-coda ma, a questo stadio del
progetto, non è ancora affrontato il bilanciamento del velivolo e la posizione dell’ala
non è definita con precisione.
La forma della coda è quella convenzionale a tre superfici portanti, e le sue
dimensioni sono legate ai volumi di coda. Una schematizzazione del modello
geometria ed aerodinamica può essere effettuata elencando le fasi principali eseguite:
√
Integrazione Impianto propulsivo
√
Scelta Angolo di Freccia (∆25)
√
Calcolo Geometria Ala
√
Dimensionamento Impennaggi
√
Calcolo Superficie Bagnata
√
Calcolo dei Coefficienti CSW, CDo, c ed e
L’integrazione dell’impianto propulsivo è indipendente dalle caratteristiche geo-
metriche delle superfici portanti, ed in questo modello, è finalizzata alla sola
determinazione della superficie esterna delle gondole (nacelles). Rimandando la
stima della superficie bagnata, a quando sarà calcolata quella dell’intero velivolo, è
stato preferito mostrare in precedenza il suo dimensionamento.
3.3.1 Integrazione Impianto propulsivo
Come avviene per la fusoliera, anche il motore di base utilizzato (rubber engine),
è fissato in ingresso, per avere un primo valore delle prestazioni, del peso e delle
dimensioni esterne.
La scelta dell’impianto propulsivo è dovuta alla spinta necessaria e sufficiente, a
garantire le prestazioni richieste, in tutte le fasi del volo. Il metodo applicato per la
sua determinazione, è un metodo statistico, basato sul rapporto spinta-peso massimo
al decollo, in funzione del numero di motori o del tipo di tratta (Tabella 3.3.1).
Fissato il numero dei motori e conoscendo il peso preliminare al decollo, è
possibile così ottenere la spinta statisticamente necessaria, ed operare una scelta
fra i diversi propulsori di cui sono disponibili i dati (Figura 3.3.1. I dati raccolti
sono quelli reperibili in letteratura, di alcuni fra i più comuni turbofan, cercando di
coprire un’ampia casistica, senza per questo precludere un auspicabile ampliamento
o, qualora lo si ritenga necessario, una semplice modifica.
Al variare del peso al decollo, durante il susseguirsi delle iterazioni nel ciclo di
alta velocità, le proprietà del motore sono scalate dal motore di riferimento iniziale,
per mezzo del metodo centrato sull’ESF (Engine Scale Factor) [1].
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Figura 3.3: Un esempio di alcuni dati di riferimento Turbofan
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Tabella 3.1: Spinta massima al decollo (Metodo Statistico)
BIMOTORE
Regional Jet 0.33 < T/WTO < 0.35
Short-Medium Range 0.27 < T/WTO < 0.33
Long Range 0.28 < T/WTO < 0.31
QUADRIMOTORE
0.23 < T/WTO < 0.27
La scalatura dell’impiato propulsivo è pratica tipica delle case produttrici di
motori: insieme ai dati nominali del rubber engine, sono fornite precise leggi di
scalatura, per consentire di dimensionare il motore ai valori di spinta desiderati.
Molti costruttori hanno a disposizione programmi per valutare le dimensioni e
le prestazioni di nuovi motori, realizzati con tecnologie avanzate, partendo dalla
conoscenza del rapporto di bypass o BPR, del rapporto OPR (Overall Pressure
Ratio), e della temperatura di ingresso in turbina. Questi programmi permettono
una grande flessibilità di progetto ma, vanno oltre agli scopi di questo lavoro.
Tabella 3.2: Metodo di scalatura delle proprietà dei motori
Engine Scale Factor (ESF) = TDes/TBase
Fuel Flowdes = ESF 1.0 Fuel FlowBASE
Corrected Air Flowdes = ESF 1.05 Corrected Air FlowBASE
Weightdes = ESF 1.05 WeightBASE
Lenghtdes = ESF 0.4 LenghtBASE
Diameterdes = ESF 0.5 DiameterBASE
Il metodo qui utilizzato è derivato da considerazioni statistiche, seppur di senso
intuitivo. La spinta è proporzionale alla portata massica usata dal motore (mass
flow) che a sua volta è proporzionale alla sezione di ingresso e quindi al quadrato
del diametro. Da qui segue che, il diametro deve essere proporzionale alla radice
quadrata della spinta. L’ESF rappresenta il rapporto fra la spinta richiesta e quella
del motore di base, scelto in ingresso come riferimento (Tabella 3.3.1).
L’equazioni mostrano come variano le proprietà del motore con l’ESF, intendendo
per Correct Air Flow, la portata massica di aria (Wa) che entra nel turbofan, ad
una quota diversa da quella considerata al punto fisso (Sea Level).
CorrectAirF low =
Wa
√
ϑ
δ
(3.15)
dove
δ =
p(h)
p(0)
ϑ =
T (h)
T (0)
(3.16)
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e
- p(h) : pressione alla quota h
- T(h) : temperatura alla quota h
Il calcolo del consumo specifico deriva dall’equazione 3.17
SFC = K ·
√
ϑ ·Mm (3.17)
con
K : Coefficiente da tarare in base al motore di riferimento scelto
m : Coefficiente che dipende dal rapporto di bypass (BPR)
Una volta calcolato il K, utilizzato SFC e M di crociera del motore di riferimento,
interpolando il valore di m con il rapporto di bypass dalla (Tabella ??), è possibile
valutare il valore de consumo specifico del motore scalato, ad ogni livello di quota.
Tabella 3.3: Dati da interpolare per ottenere m
BPR 0 2 4 6 8 10
m 0.17 0.28 0.36 0.46 0.52 0.57
3.3.2 Scelta Angolo di Freccia
Considerando il valore commerciale della velocità, nei velivoli da trasporto, la
tendenza è ad aumentare il numero di Mach di crociera, almeno fino a quando
risulta economicamente conveniente (Figura 3.4). Solitamente il Mach di volo è di
alto subsonico e l’incremento della velocità sul dorso dell’ala, può dare adito alla
formazione di onde d’urto, con un notevole aumento di resistenza come risultato
(drag rise :Figura 3.6).
L’ala a freccia (wing sweep) è usata principalmente per ridurre gli effetti della
comprimibilità dovuti a flussi transonici (0.8<M<1.2) e supersonici.
Il coefficiente di resistenza CD rimane praticamente costante al crescere della
velocità, fino al raggiungimento del Mach critico2, dipendente principalmente
dal profilo scelto, dal suo spessore percentuale t/c (Figura 3.8) e dal coefficiente
di portanza CL (Figura 3.7). Da questo numero di Mach in poi, la resistenza
aumenta considerevolmente a causa della resistenza d’onda e, raggiunto il Mach di
drag divergent (MDD), l’onda d’urto ha un effetto sempre più marcato su di essa
(Figura 3.5). La determinazione del MDD, o MDR, è arbitraria e vi sono diverse
definizioni in uso, fra le quali: Boeing e Douglas. La definizione in questo lavoro
utilizzata è quella Boeing e prevede che il MDD corrisponda a quel numero di Mach
in cui la resistenza è soggetta ad un aumento di 20 counts rispetto al suo valore in
regime subsonico (1 count = 10−4).
2Mach critico : numero di Mach del flusso asintotico, al quale si forma la prima onda d’urto
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Figura 3.4: Effetto del numero di Mach sulla polare
Figura 3.5: Resistenza parassita al variare del numero di Mach
In teoria, la formazione dell’onda d’urto sull’ala a freccia, non è determinata
dalla velocità del flusso asintotico ma, dalla sua componente ortogonale al bordo
di attaco (leading edge). Grazie alla freccia, possiamo dunque volare a numeri di
Mach superiori a quello di drag divergent dei singoli profili, senza andare incontro
a notevoli aumenti di resistenza, costosi in termini di carburante.
Per il calcolo dell’angolo di freccia al 25% della corda (Λ25) dal bordo di attacco,
si adotta il modello di MASON con l’uso dell’equazione:
MDD =
KDD0
cos(Λ25)
− KDDTC · (t/c)ref
[cos(Λ25)]
2 −
KDDCL · CLdes
[cos(Λ25)]
3 (3.18)
Dove le costanti hanno il seguente valore:
KDDTC = 1 KDDCL = 0.1 KDD0 = 0.93 (3.19)
25
3. Alta Velocità
Figura 3.6: Valutazione dell’aumento di resistenza in transonico
Figura 3.7: Variazione della resistenza con il coefficiente di portanza
Tale modello mette in relazione il coseno dell’angolo di freccia al 25% della corda,
con:
MDD : Mach di Drag Divergent corrispondente al Mach di crociera
(t/c)Ref : spessore percentuale del profilo di riferimento, posto a metà fra
il kink e il tip della semiala di ala (Figura ??)
(CL)Des : coefficiente di portanza d’inizio crociera, essendo questa la
condizione più gravosa, cioè quella con CL più alto in crociera
L’aumento dello spessore percentuale t/c (o spessore massimo relativo) così come
quello di CL, ha l’effetto opposto rispetto all’aumento dell’angolo di freccia, poiché
porta ad una diminuzione del Mach di drag divergent dell’ala. Risulta perciò
prevedibile, per ali di alta velocità, la tendenza ad una costante diminuzione dello
spessore percentuale ed al continuo aumento dell’angolo di freccia, per poter volare
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Figura 3.8: Variazione del MDD con l’angolo di freccia e lo spessore percentuale
a Mcruise sempre più elevati, evitando di incorrere in eccessivi aumenti di resistenza.
A questa tendenza, però, si contrappone il limite strutturale per l’angolo di freccia,
a causa del momento torcente introdotto e la necessità di avere spessori adeguati,
sia per poter imbarcare carburante, che per avere un opportuno momento d’inerzia
della sezione. Non dimentichiamo che all’iterno dell’ala sono disposti i serbatoi e
la loro capienza dipende dalle dimensioni di questa. Inoltre, le ovvie esigenze di
peso contrastano con la possibilità di aggiungere materiale, per offrire una adeguata
resistenza all’inevitabile presenza di momento flettente.
I nuovi profili supercritici risolvono in parte il problema permettendo di volare
in campo transonico con maggiori spessori percentuali grazie al dorso praticamente
piatto in cui si crea una zona supersonica dove non si hanno onde d’urto, o comnque
di intensità tale da non determinare la separazione dello strato limite.
3.3.3 Calcolo Geometria ala
Trattandosi di un dimensionamento preliminare, l’ala presa in considerazione,
non presenta i dettagli aerodinamici, ormai consueti, per migliorarne le capacità di
volo ma, le sue caratteristiche calcolate, sono comunque in linea con le altre.
Per definire la forma dell’ala, oltre ad avere il disegno in pianta e quindi, la
distribuzione di corda in apertura, è necessario conoscere il profilo utilizzato, lo
spessore massimo relativo e l’angolo di calettamento, in tutte le sue sezioni.
I profili di base a corda unitaria, sono forniti come dati in ingresso, esclusivamente
per le tre sezioni principali (root, kink e tip). Questi profili sono successivamente
scalati per la corda e lo spessore percentuale voluto, secondo una distribuzione
assegnata, in modo da generare completamente l’ala.
Lo svergolamento, i dispositivi di ipersostentazione e le varie appendici aerodi-
namiche non sono presi in considerazione in questa fase del progetto.
La forma geometrica dell’ala, è derivata dal modello di superficie portante
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Figura 3.9: Forma in pianta dell’ala
trapezoidale, tipica dei velivoli da trasporto passeggeri. Rastremata verso l’esterno,
ha un unico angolo di freccia al bordo d’entrata (leading edge), e due o più angoli
di freccia, al bordo d’uscita (trailing edge), come a formare una piega (kink).
L’angolo al trealing edge, interno al kink (inboard), è scelto nullo o positivo
(<10◦), in modo da aumentare la superficie in questa zona e ricavare un alloggiamen-
to per il carrello principale. Inoltre, migliora anche l’efficienza degli ipersostentatori
qui installati, perché investiti dal flusso asintotico con un angolo più favorevole.
Partendo da valori noti di S, A, Λ25, e dai dati del velivolo di riferimento,
appartenenti ad un range di valori provenienti da velivoli simili, si fissano i parametri
di progetto come:
λW : Rapporto di rastremazione (bagnato) [0.2–0.25]
ηK/ηR : Rapporto apertura alare al kink su raggio fusoliera [2.5–3.5]
α : Estensione di corda in corrispondenza della mezzeria (center
line) in frazioni di corda al kink [0.25–0.45] 3
Considerate inoltre, con riferimento alla (Figura 3.9) le definizioni seguenti:
b =
√
A · S : Apertura alare
bEn = 0.33 · (b/2) : Posizione dei motori
bK : Apertura alare al kink
3Si pone infatti : cCL = cRn + α · cK
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ηK = bK/b : Apertura alare al kink su apertura alare totale
ηR = yR/b : Raggio fusoliera su apertura alare
λW = cT/cR : Rapporto di rastremazione dell’ala (bagnato)
λN = cT/cRN : Rapporto corda al tip/corda in mezzeria dell’ala senza
kink
λK = cT/cK : Rapporto corda al tip/corda al kink
λ = cT/cCL : Rapporto corda al tip/corda in mezzeria dell’ala con il
kink
Possiamo adesso applicare da semplici considerazioni geometriche, le relazioni
fondamentali, di seguito trascritte in ordine di risoluzione, e definire così, la forma
in pianta dell’ala [TB]:
λn =
λW · [1− ηR + α · (1− ηK) · (ηK − ηR)/ηK ]
1− λW · [ηR + α · (ηK − ηR)] (3.20)
λK =
λN
1− ηK + ηK · λN (3.21)
λ =
λN
α · ηK · λN + 1 + α− α · ηK (3.22)
tgΛLE = tgΛ25 +
(1− λN)/(λN ·A)[
1
λK
+ 1 + ηK · 1−λλ
] (3.23)
tgΛinTE = tgΛ25 +
3 · ηK + (4− 3 · ηK)/λN − 4/λ
ηK ·A
[
1−ηK
λN
+ 1 + ηK
λ
] (3.24)
tgΛoutTE = tgΛ25 − 3 ·
(1− λN)/(λN ·A)[
1
λK
+ 1 + ηK
1−λ
λ
] (3.25)
cT
b
=
2
A ·
[
1
λK
+ 1 + ηK · 1−λλ
] (3.26)
Distribuzione dello spessore in apertura
La distribuzione dello spessore percentuale assegnata, segue un andamento
lineare a tratti (root-kink e kink-tip), decrescente a partire dalla radice dell’ala
fino ad arrivare alla sua estremità, come mostrato in Figura ??. In base a tale
andamento, fissato il parametro di progetto (t/c)Ref nella sezione indicata dalla
freccia, risulta noto lo spessore di ogni altro profilo lungo l’apertura alare, in
particolare nelle sezioni principali (tip, kink, root) i cui valori sono ottenibili dal
grafico(Tabella 3.4).
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Tabella 3.4: Esempio di spessori relativi massimi nelle sezioni principali
(t/c)Ref (t/c)Tip (t/c)Kink (t/c)Root
0.10 0.9 0.11 0.15
0.11 0.10 0.12 0.16
0.12 0.11 0.13 0.17
Corda media aerodinamica
La corda media aerodinamica o mac (mean aerodynamic chord) di un’ala
(Figura 3.11) è definita come segue:
xmac =
2
S
·
∫ b/2
0
c (y) · x · dy (3.27)
ymac =
2
S
·
∫ b/2
0
c (y) · y · dy (3.28)
xcentr =
2
S
·
∫ b/2
0
c · (x+ 0.5 · c) · dy (3.29)
mac =
2
S
·
∫ b/2
0
c2 (y) · dy (3.30)
Figura 3.10: Corda media aerodinamca ala trapezia
Nel caso di un ala trapezia (Figura 3.10) con rapporto di rastremazione λ = cT
cCL
, le
formule si semplificano
xmac = cCL ·
(
1 + 2 · λ
12
)
A · tgΛLE (3.31)
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mac =
xmac
tgΛLE
= cCL ·
(
1 + 2 · λ
12
)
·A (3.32)
mac =
(
2
3
)
· cCL·1 + λ+ λ
2
(1 + λ)
(3.33)
Nel caso di ala con kink il calcolo della corda media aerodinamica (Figura 3.11) si
esegue considerando l’ala come se fosse composta da più ali di forma trapezia:
• una esterna al kink (Sout), fra il tip e il kink
• una interna al kink (Sin), fra il kink e la center line
Calcolate le due rispettive mac (in/out), con le formule del caso di ala trapezia,
si procede al disegno di una ipotetica terza ala sempre di forma trapezia, le cui
corde di estremità sono rappresentate dalle due mac calcolate precedentemente. La
mac di quest’ultima ala coincide con la mac dell’ala originaria. Si osserva che, pur
non essendo di interesse ai fini della presente esercitazione, il caso può essere esteso
ad ali con più kink.
Di seguito si riportano le formule per il calcolo ed un metodo grafico per la
determinazione della mac (Figura 3.11)
Sout = 0.5 · (cK + cT ) · (b− bK) Sin = 0.5 · (cK + cCL) · bK (3.34)
S = Sout + Sin = 0.5 · [(cK + cT ) · b+ (cCL − cT ) · bK ] (3.35)
xmac =
(yinmac · tan ΛinLE) · Sin + (0.5 · bK · tan ΛinLE + youtmac · tan ΛoutLE) · Sout
S
(3.36)
ymac =
(yinmac) · S + (0.5 · bK + youtmac) · Sout
S
(3.37)
mac =
Sin ·macin + Sout ·macout
S
(3.38)
xcentr = xmac +mac/2 (3.39)
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Figura 3.11: Corda media aerodinamica ala con kink
3.3.4 Dimensionamento Impennaggi
Dopo aver definito l’ala, si effettua un primo dimensionamento dei piani di coda
necessari per l’equilibrio (trim), la stabilità ed il controllo del velivolo.
La soluzione scelta per la configurazione della coda (tail), è di tipo convenzionale
a tre superfici, con la deriva verticale ed i due equilibratori orizzontali, disposti sul
cono di coda (Figura 3.12).
Il dimensionamento è basato su dati storici tratti da aeroplani simili, quali i
volumi di coda e le distanze, in proporzione alla lunghezza totale della fusoliera,
dei centri aerodinamici (al 25% della mac), dell’impennaggio verticale e di quello
orizzontale, dal centro aerodinamico dell’ala.
Volumi di coda (adimensionali):
VHT
∆
=
SHT · LHT
S · b VV T
∆
=
SV T · LV T
S · b (3.40)
Distanze centri aerodinamici [range]:
LHT = (0.55)LF [0.5÷ 0.55] (3.41)
LV T = LHT [0.9÷ 1.0] (3.42)
Conoscendo la lunghezza della fusoliera (LF) ed il valore dei volumi di coda, si può
calcolare la superficie di riferimento in pianta degli impennaggi (SVT, SHT).
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Figura 3.12: Dimensioni di riferimento per la definizione dei piani di coda
Con chiare notazioni, in riferimento alle figure seguenti, si ottengono le dimensioni
principali delle due superfici, dalle relazioni al lato:
Impennaggio verticale:
• ΛV = ΛWING + 10◦
• λV = c
V
T
cVR
= 0.4
• AV = h
2
V
SV T
= 2× cos (ΛV )
• SV T = 0.5 · cVR · hV · (1 + λV )
Una volta stabilito l’angolo di freccia della coda (al 25% della corda), in relazione
a quello dell’ala, sono facilmente calcolate l’apertura alare e, fssato il rapporto
di rastremazione, le corde alla radice ed al tip. Con questi valori sono definite le
dimensioni principali dei piani di coda ed è quindi possibile calcolare gli angoli del
bordo d’attacco, di quello di uscita, e la corda media aerodinamica.
Il profilo utilizzato è un profilo simmetrico e lo spessore percentuale non varia
lungo l’apertura. Lo spessore massimo del profilo, invece, varia linearmente con la
corda, decrescendo lungo l’aertura.
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Impennaggio orizzontale:
• ambdaH = ΛWing + 5◦
• λH = c
H
T
cHR
= 0.4
• AH = b
2
H
SHT
= 5.4 · cos (ΛH)
• SHT = 0.5 · cHR · bH · (1 + λH)
3.3.5 Calcolo della Superficie Bagnata
Come già accennato durante il calcolo della SMD, per valutare la resistenza
del velivolo, in particolare quella originata dalle azioni viscose o resistenza paras-
sita, dobbiamo conoscere la superficie bagnata totale. Tale superficie può essere
ottenuta come somma delle superfici bagnate dei singoli componenti (fusoliera, ala,
gondole. . . ), e consente di stimare i coefficienti (CSW, CD0, CF ed e) necessari per il
calcolo della nuova SMD e quindi di poter procedere con le successive iterazioni del
ciclo, fino a convergenza.
Superficie bagnata fusoliera
La superficie bagnata della fusoliera si ottiene mediante la seguente relazione:
SFusW =
k · (Atop + Aside)
2
(3.43)
Dove:
k =

pi per sezione ellittica
4 per sezione rettangolare
3.4 peper sezione tipica
La sezione considerata è circolare e le due superfici (Atop e Aside) sono state stimate
dal disegno della fusoliera (Figura 3.13).
Figura 3.13: Calcolo superficie della fusoliera
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Superficie bagnata gondole motori
Il calcolo della superficie bagnata delle gondole motori, dipende dal tipo di
nacelle adottata per l’integrazione dell’impianto propulsivo scelto :
• Mixed Flow
• Short Fan Duct
Con riferimento alla figura (Figura 3.14) sono scritte le relazioni per il tipo Mixed
Flow:
Figura 3.14: Schema e quote del motore con nacelles di tipo Mixed Flow
DFC = 1.21 ·DF (3.44)
Dlh = 0.037 ·WA + 32.2 (3.45)
DGe =
√
18 + 55 ·
[
ln
(
WA
OPR
)]2.2
(3.46)
LFf = [0.7÷ 0.9] ·DFC (3.47)
LFC = 3.51 ·DF − 0.021 · (MMo ·DF )2 (3.48)
La superficie bagnata del motore con la nacelle di tipo Mixed Flow è data da:
SNacW = LFC ·DFC ·
{
2 + 0.35 · β + 0.88 · β · Dlh
DFC
+ 1.15 · (1− β) · DFe
DFC
}
(3.49)
con
β =
LFf
LFC
(3.50)
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Figura 3.15: Schema e quote del motore con nacelles di Short Fun Duct
Mentre per la nacelle di tipo Short Fan Duct l’equazioni a cui fare riferimento sono
le seguenti (Figura 3.15):
DFC = 1.21 ·DF (3.51)
Dlh = 0.037 ·WA + 32.2 (3.52)
DFe = (0.00036 ·BPR + 5.84)2 (3.53)
DGC = (0.000475 ·BPR ·Wa + 4.5)2 (3.54)
DGe =
√
18 + 55 ·
[
ln
(
WA
OPR · (BPR + 1)
)]2.2
(3.55)
LFf = [0.7÷ 0.9] ·DFC (3.56)
LFC = 2.36 ·DF − 0.01 · (MMo ·DF )2 (3.57)
LGC = 2.03 (DFe −DGe) (3.58)
La superficie bagnata del motore con la nacelle di tipo Short Fan Duct è data da:
SGGCW = pi · LGC ·DGC
{
1− 1
3
(
1− DGe
DGC
)[
1− 0.18
(
1− DGC
LGC
) 5
3
]}
(3.59)
SFCW = LFCDFC
{
2 + 0.35β +
Dlh
DFC
+ 1.15 (1− β) DFe
DFC
}
(3.60)
SnacW = S
FC
W + S
GGC
W (3.61)
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Superficie bagnata ala
Per il calcolo della superficie bagnata dell’ala è necessario conoscere i profili
utilizzati nelle varie sezioni alari, in particolare, la legge di variazione del loro
perimetro, della corda e dello spessore percentuale, lungo la semiala che si estende
dal root al tip. Partendo dai profili supercritici di base a corda unitaria (Figura 3.16),
scelti per le sezioni principali (root, kink e tip), attraverso la function airfoil si attiva
una procedura che, in base allo spessore relativo massimo, esegue un’operazione di
scalatura da questi. Si ottengono così i profili impiegati, con lo spessore relativo
considerato, dipendente dal parametro di progetto (t/c)Ref, ma sempre a corda
unitaria. Detta allora ndep(y) la funzione che individua il perimetro del profilo a
corda unitaria usato, posto ad una distanza y dalla radice, si calcola :
Figura 3.16: Profili supercritici di base
ndepT =
∮
γT (s)
ds ndepK =
∮
γK(s)
ds ndepR =
∮
γR(s)
ds (3.62)
Determinato il valore di ndep nelle stazioni principali indicate, si costruisce
la funzione ndep(y) del perimetro, così come quella della corda c(y), ottenuta
dalla forma in pianta dell’ala (vedi Geometria alare, paragrafo 4.4.2). In pratica si
stabilisce un andamento lineare a tratti, nelle sezioni comprese fra il root e il kink,
e fra il kink e il tip (Figura 3.17).
Conoscendo le due funzioni si può calcolare la superficie bagnata dell’ala, doppia
di quella delle due semiali, risolvendo la seguente equazione somma di integrali:
SWingW = 2
{∫ bK−yR
2
0
cRK (y) · ndepRK (y) · dy +
∫ b−bK
2
0
cKT (y) ·ndepKT (y) · dy
}
(3.63)
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Figura 3.17: Funzioni ndep(y) e c(y) lungo l’apertura alare
Superficie bagnata impennaggi
Per determinare la superficie bagnata dell’impennaggio orizzontale e di quello
verticale, si utilizza un procedimento analogo a quello applicato per l’ala. La diffe-
renza sostanziale consiste nell’impiego, per entrambe le superfici di coda (orizzontale
e verticale), dello stesso profilo simmetrico (Figura 3.18) lungo tutta la loro apertura
alare. In questo modo la funzione ndep(y), che rappresenta il perimetro del profilo
a corda unitaria utilizzato, diventa costante.
Figura 3.18: Profilo simmetrico
ndepH = ndepV =
∮
γHV T (s)
ds (3.64)
L’andamento delle funzioni lineari delle corde cH(y) e cV(y), si determina, come
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già fatto per l’ala, attraverso la conoscenza delle corde alla radice e al tip, calcolate
nel dimensionamento degli impennaggi.
SHTW = 2 ·
∫ bH/2
yRH/2
cH (y) · ndepH · dy
SV TW =
∫ bV
0
cV (y) · ndepV · dy
Superficie bagnata complessiva
La superficie bagnata dell’intero velivolo risulta dalla somma delle superfici
bagnate dei vari elementi, senza dimenticare che, la superficie bagnata delle gondole
motori e dei piloni per l’attacco sub-alare, deve essere moltiplicata per il numero
dei motori installati. Ad essa si aggiunge un contributo dato dalle superfici bagnate
di voci diverse (SW MISC), come le guide dei flap, le antenne ed altri accessori esterni,
meno la superficie non esposta di un elemento interno ad un altro (SW INTERS) perché
non lambita dal flusso.
SW = S
Fus
W +NEng · SNacW + SWingW + SHTW + SV TW + SMiscW − SIntersW (3.65)
In prima approssimazione è possibile porre:
SMiscW − SIntersW = 0 (3.66)
In conclusione la superficie bagnata della configurazione completa è determinata
dalla seguente relazione:
SW = S
Fus
W +NEng · SNacW + SWingW + SHTW + SV TW (3.67)
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3.3.6 Calcolo del coefficiente CSW
Conoscendo i vari termini che compongono la superficie bagnata complessiva del
velivolo, siamo adesso in grado di calcolare il coefficiente CSW. Come già discusso
per il calcolo della SMD, possiamo pensare la superficie bagnata come la risultante
della somma di due contributi: uno costante con la variazione della superficie di
riferimento dell’ala, mentre l’altro dipendente da questa.
Infatti, il coefficiente CSW rappresenta il coefficiente che, moltiplicato per la
superficie di riferimento, da come risultato, la superficie bagnata del velivolo che
varia con quella di riferimento, come mostrato dalla relazione seguente:
CSW =
SwingW + S
HT
W + S
V T
W
S
(3.68)
Le tre superfici bagnate al numeratore cambiano continuamente, insieme alla
superficie di riferimento, durante le iterazioni del ciclo. Solamente quando questa è
arrivata a convergenza, rappresentano le superfici bagnate degli elementi di una
configurazione definita.
3.3.7 Calcolo del coefficiente CDo
Con CDo si indica il coefficiente di resistenza a portanza nulla (o parassita)
originata dalle azioni viscose e intimamente legata all’esistenza dello strato limite
[BUR] e [CAS], non strettamente legata con la portanza. Questa resistenza è data
dalla somma della resistenza di attrito dipendente dalla superficie bagnata del corpo
e dalla resistenza di forma, dovuta alla separazione viscosa . Tale coefficiente è
stimato seguendo le linee essenziali del Component Buildup Method [R] mostrato
in questo paragrafo. Questo metodo valuta la resistenza parassita subsonica dei
componenti del velivolo (fusoliera, ala, piani di coda e motori), sommandoli fra
loro ed aggiungendo un’aliquota di resistenza CD misc, dovuta a elementi di diversa
natura come flaps, angolo di upsweep, carrelli, ecc., ed una percentuale CD L&P
( leakage and protuberance), dovuta a fessure e protuberanze, ottenendo così il
coefficiente CDo subsonico.
La relazione utilizzata per il calcolo è la seguente:
CD0subsonico =
∑
i
cFi · FFi ·Qi · SWi
S
+ CDmisc + CDL&P (3.69)
Dove per il componente i-esimo:
cFi : coefficiente di attrito equivalente
FFi : fattore di forma
Qi : fattore di interferenza
Swi : superficie bagnata
Vediamo ora nel dettaglio il significato di questi termini ed il metodo utilizzato per
la loro valutazione.
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Coefficiente di attrito equivalente (cFi)
É ricavato sulla base dell’analogia con la lastra piana ad incidenza nulla (
flat-plate skin friction drag coefficient) e dipende principalmente dal numero di
Reynolds (<e), dal numero di Mach (M) e dalla rugosità superficiale.
Il numero di Reynolds è un numero adimensionale dato da:
<e = V · L
ν
(3.70)
Dove:
V : è la velocità asintotica del flusso a monte del corpo
L : la lunghezza caratteristica del corpo
ν : la viscosità cinematica (ν = µ/ρ [m]2 [s]−1)
La lunghezza caratteristica “L” che compare nella relazione sopra, è una lunghezza
significativa per il particolare componente preso in esame. Nel caso della fusoliera,
“L” è la lunghezza totale, mentre nel caso dell’ala o dei piani di coda, “L” è la
corda media aerodinamica. Infine, nel caso delle gondole motori, “L” è la lunghezza
complessiva della nacelle.
La resistenza di attrito è influenzata anche dall’estensione del flusso laminare
lungo la superficie. Infatti, una superficie con flusso turbolento, ad un Reynolds di
circa un milione, ha un coefficiente di attrito di circa tre volte quello della stessa
superficie con flusso completamente laminare. Di conseguenza, la formula che
esprime il cFi è diversa a seconda che, sulla superficie bagnata del componente in
esame, si abbia uno strato limite di tipo laminare o turbolento, oppure un flusso
misto, in cui si passa da un tipo all’altro ad una certa distanza dal bordo di attacco,
detto punto di transizione (Figura 3.19).
Per il generico componente del velivolo, risulta :
Strato limite laminare :
(cF )Lam =
1.328√<e (3.71)
Strato limite laminare :
(cF )Turb =
0.455
(log10<e)2.58 · (1 + 0.144 ·M2)0.65
(3.72)
Secondo quanto riportato in [R], se lo strato limite è turbolento e la superficie
in esame è relativamente scabra, il coefficiente cFi risulterà più elevato del valore
fornito dall’equazione per strato limite turbolento. Di ciò si tiene conto utilizzando
un numero di Reynolds detto di cut-off, espresso dalle seguenti relazioni:
Subsonico :
<ecutoff = 38.21 · (L/kre)1.053 (3.73)
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Transonico e supersonico :
<ecutoff = 44.62 · (L/kre)1.053 ·M1.16 (3.74)
Dove L è ancora, la lunghezza caratteristica sopra definita, e kre è un coefficiente
di rugosità superficiale dipendente dal caso in esame:
kre =

1.015× 105 [m] camouflage paint on aluminum
0.634× 105 [m] smooth paint
0.405× 105 [m] production sheet metal
0.405× 105 [m] polished sheet metal
0.052× 105 [m] smooth molded composite
Nello specifico, il valore corrispondente, è quello di “vernice liscia” (smooth paint).
Nel calcolo del cFi deve essere usato il più piccolo dei valori di Reynolds fra
quelli calcolati nell’equazioni 3.70, 3.73 o 3.74, cioè il minimo fra (<e, <ecut-off).
Se il flusso corrispondente è un flusso misto (laminare-turbolento), il valore del
coefficiente dipenderà anche dal punto di transizione in cui il flusso passa da una
codizione all’altra (Figura 3.19).
Figura 3.19: Punto di transizione laminare-turbolento
<eT = V · LT
ν
= xT · <e (3.75)
Per flussi misti con punti di transizione che variano dal bordo di attacco fino al
bordo di uscita, il cF passa dal valore turbolento fino a quello di flusso completamente
laminare.
La transizione laminare-turbolento trae origine da forme d’instabilità del flusso
laminare ed è influenzata da diversi fattori [A], quali:
rugosità superficiale crescendo tende ad anticipare la transizione
gradiente di pressione se positivo, detto gradiente avverso, tende a
rallentre il flusso lungo la superficie, anticipando la transizione
Il coefficiente di attrito equivalente di un flusso misto, con numero di Reynolds
nel punto di transizione, dato dalla relazione 3.75, può essere ricavato dalla formula
seguente:
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cFi = cFTURB (<e) − xT · [cFTURB (<eT ) − cFLAM (<eT )] (3.76)
Considerare uno strato limite di tipo turbolento, lungo tutta la superficie, è
sicuramente cautelativo dal punto di vista del calcolo della resistenza ma, non
realistico, vista la tecnica moderna.
I punti di transizione xT, sono fissati in percentuale delle lunghezze caratteristiche
L, a seconda dei componenti esaminati.
La presenza della linea di giunzione dello slat (slotted leading edge flap), vicino
al bordo d’attacco dell’ala, porta a pensare che il punto di transizione non superi
tale linea, ed una stima del 15% della mac possa essere un valore accettabile.
Profili laminari simmetrici (NACA 63A010) e superfici ben levigate, lasciano
credere a valori superiori per l’impennaggi di coda, e le nacelles (20% di “L ”).
Per quanto riguarda la fusoliera invece, la presenza dei portelloni anteriori
e, ancor prima, quella dei vetri del cockpit con i loro montanti e le numerose
rivettature, un valore del 5% sembra in realtà più indicato.
La posizione dei punti di transizione, sui vari componenti, può essere modificata
in ingresso, ed il loro valore, come è facile aspettarsi, incide in maniera significativa
sopra le prestazioni calcolate del velivolo.
Fattore di forma (FFi)
Con il fattore di forma si tiene conto della resistenza di pressione, dovuta alla
separazione viscosa, nella stima della resistenza parassita subsonica. Le formule
utilizzate sono da considerarsi valide fino al Mach di drag divergent e variano a
seconda del componente trattato.
Ali e piani di coda :
FFi =
[
1 +
0.6
(x/c)m
·
(
t
c
)
+ 100 ·
(
t
c
)4]
· [1.34 ·M0.18 · (cos Λm)0.28] (3.77)
Fusoliera :
FFi =
(
1 +
60
f 3
+
f
400
)
(3.78)
Gondole motori :
FFi= 1+ (0.35/f) (3.79)
Il termine (x/c)m rappresenta la posizione lungo la corda del punto di massimo
spessore del profilo, mentre Λm è la freccia della linea che unisce questi punti di
massimo. Per la maggior parte dei profili per bassa velocità, il punto di massimo
spessore si trova a circa lo 0.3 della corda, invece, per i profili per alta velocità, lo
stesso punto si trova a circa 0.5 volte la corda [R].
Con f invece, è indicata la quantità:
43
3. Alta Velocità
f =
L
d
=
L√
(4/pi) · Amax
(3.80)
dove Amax, è l’area della massima sezione trasversale.
Una superficie di coda con timone (rudder) o equilibratore (elevator) con cardini,
ha un fattore di forma di circa il 10% superiore di quello calcolato con queste formule,
a causa dell’extra resistenza dovuta alla fessura (gap) fra la superficie di coda e
quella di controllo.
La formula per il calcolo del fattore di forma della fusoliera può essere utilizzata
anche per carenature, come i pod, per stivare carrelli retrattili, ma nel caso, non
sono di interesse, per quanto facilmente integrabili.
Fattore di interferenza (Qi)
La resistenza parassita è incrementata dalla mutua interferenza fra i componenti
del velivolo. Per tener conto di questo fenomeno fisico nella valutazione della
resistenza, si introduce il fattore di interferenza Q, che a seconda del componente
preso in considerazione, può assumere i seguenti valori, come indicato in [R]:
• 1.0 : per la fusoliera
• 1.0 : per ali alte, medie o basse ben raccordate
N 1.1–1.4 : per ali basse con raccordi poco curati
• 1.05 : per code di tipo convenzionale
N 1.03 : per code di tipo V-Tail
N 1.08 : per code di tipo H-Tail
• 1.5 : per gondole o carichi sospesi montati alla fusoliera o sulle ali
N 1.3 : se sono montati a meno di un diametro
N 1.0 : se sono montati a più di un diametro
Per il calcolo, vista la specifica geometria del velivolo in esame, sono usati i
valori riportati nella tabella seguente:
Tabella 3.5: Fattori di interfernza per le configurazioni analizzate
Fusoliera Ala Coda gondole
Qi 1.0 1.0 1.05 1.3
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Coefficiente di resistenza miscellaneo (CD misc)
In questo coefficiente sono compresi i contributi alla resistenza parassita, di
elementi di varia natura come: carrelli, flap, spoiler, angolo di upsweep ecc.. La
resistenza di questi elementi è maggiore rispetto a quella calcolata attraverso l’uso
del fattore di forma visto in precedenza e può essere stimata separatamente, usando
una varietà di grafici ed equazioni empiriche.
Trattando il caso di alta velocità, il contributo alla resistenza portato dai carrelli,
dai flap e dagli spoiler, nella la fase di crociera è nullo, non essendo azionati o in
posizione retratta. Invece, come per la maggior parte dei velivoli da trasporto, è
presente un pronunciato angolo di upsweep, nella zona posteriore della fusoliera
(Figura 3.20), per il quale si calcola il coefficiente di resistenza mediante l’uso della
seguente formula [R]:
Figura 3.20: Angolo di upsweep
CDmisc ' CDupsweep = 3.83 · Amax · u
2.5
S
(3.81)
dove
Amax : Sezione trasversale massima della fusoliera [m]2
S : Superficie di riferimento dell’ala [m]2
u : Angolo di upsweep della parte poppiera della fusoliera [rad]
3.3.8 Calcolo del coefficiente CD L&P
Un ulteriore aumento del coefficiente di resistenza a portanza nulla è dovuto
alla presenza di fessure e protuberanze lungo le superfici bagnate del velivolo.
Secondo quanto suggerito da [R], per normali velivoli da trasporto commerciale, si
può assumere che tale incremento sia pari al 2¸5% della resistenza parassita. Nel
presente lavoro, si è assunto un incremento pari al 3%. Risulta pertanto :
CDL&P = 0.03 ·
∑
i
(cFi · FFi ·Qi · SWi)
S
(3.82)
In ultimo, per avere il coefficiente di resistenza a portanza nulla CDo, nel caso
analizzato, cioè quello legato alla scelta progettuale di volare al M di crociera pari
al M di drag rise (definizione Boeing), deve essere aggiunto al CDo subsonio una
componente di resistenza dovuta alla comprimibilità, che per definizione è pari
all’aumento del coefficiente di resistenza di 20 count.
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CD0 = CD0subsonico + 0.002 (3.83)
3.3.9 Calcolo del coefficiente cF
Il coefficiente di attrito equivalente dell’intero velivolo è calcolato grazie alla
conoscenza della resistenza parassita di ogni suo componente, valutata in precedenza
attraverso il Component Buildup Method.
La stima della superficie di riferimento di minima resistenza dipende da questo
coefficiente, avendo all’inizio del ciclo fatto l’ipotesi, per la stima di SMD, di polare
parabolica e approssimato il coefficiente di resistenza parassita come:
CDo = cF · SW
S
(3.84)
Il valore iniziale (cF =0.003) è stato stabilito da considerazioni statistiche legate
alla tipologia di velivolo ma, adesso, è possibile eseguire una valutazione migliore,
mediante la formula:
cF =
[∑
i
(cFi · FFi ·Qi · SWi)
]
SW
(3.85)
3.3.10 Coefficiente di Oswald
Il coefficiente di Oswald (e), è un fattore correttivo nella misura della resistenza
dovuta alla portanza, detto anche fattore di efficienza [T], e per velivoli da trasporto
passeggeri , è dell’ordine di 0.85–0.95.
CDlift = K · C2L (3.86)
Dove K è legato ad e, secondo la nota formula:
e =
1
pi · AR ·K (3.87)
Per evidenziare le dipendenze dai parametri principali e procedere con il calcolo,
possiamo scomporre K nei due termini K1 e K2.
K = K1 +K2 (3.88)
K1 (AR, λ) =
C1/C2
pi · AR (3.89)
K2 (M,Re) = Kvisc +Ktwist (3.90)
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K1 dipende dall’allungamento alare (A) e dal rapporto di rastremazione “ba-
gnato” (λW): rapporto corda al tip /corda al root dell’ala lambita dal flusso, mentre
K2 dipende dal numero di Mach e dal numero di Reynolds.
Per la determinazione di questi coefficienti e poter di conseguenza valutare
quello di Oswald, viene fatto ricorso ai valori di C1, C2 ricavabili dal grafico di
(Figura 3.21) e Kvisc, Ktwist dalle relazioni sottostanti.
Figura 3.21: Grafico erelazioni per la determinazione di C1 e C2
Older tecnology design : Kvisc = 0.35 CDo
Advanced tecnology designs : Kvisc = 0.15 CDo
CDo è il coefficiente di resistenza a portanza nulla determinato in precedenza. e
Ktwist è un coefficiente che varia da 0.0003 per motori in fusoliera a 0.0005 come
valore massimo. Nel caso di motori in ala possiamo fissare tale valore a:
Ktwist = 0.0004
3.4 Modello delle Prestazioni
Il calcolo del peso di carburante è eseguito mediante la tecnica delle frazioni in
peso, già utilizzata nel modello delle prestazioni per la stima del peso preliminare. In
questo caso, tale tecnica viene applicata alla missione di riferimento, schematizzata
in (Figura 3.22), in cui si adotta un programma di volo di tipo step cruise:
• il tratto relativo alla crociera è suddiviso in uno o più segmenti percorsi a
quota e velocità costante (Mach costante) .
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• su ogni segmento si attua una continua riduzione di CL per compensare la
variazione di peso dovuta al consumo di carburante
• su ogni segmento si attua una continua riduzione di spinta per compensare la
diminuzione di resistenza dovuta alla variazione di assetto
• W/CL è costante4 tra due punti sopra lo stesso segmento (stessa quota)
• W/p è costante5 tra punti omologhi di segmenti diversi aventi stesso CL
Figura 3.22: Schema di missione con programma di volo step cruise
Il numero degli step effettuati e la lunghezza dei segmenti di crociera, non sono
fissati a priori, ma dipendono dalla lunghezza di tratta e dalla variazione di peso
del velivolo, dovuta al consumo di carburante, infatti:
lo step è richiesto solo quando, la variazione di quota fissata da esigenze
di aeronavigabilità (flight level), consente di ripristinare l’assetto di
inizio crociera, compensando la diminuzione di peso con una pressione
dinamica inferiore.
Partendo dalla quota e dal peso d’inizio crociera, fissata l’altezza degli step a
609.6 m (2000 ft), oppure 1219,2 m (4000 ft), è possibile calcolare il peso di fine
segmento a cui fare lo step, secondo il programma di volo step cruise.
Per calcolare la lunghezza dell’iesimo segmento in fase di crociera, è utilizzato
il modello di autonomia chilometrica a quota e velocità costante [C], derivato
dall’equazioni valide in volo livellato:
dx
dW
= − V
SFC · Tn = −
V
SFC ·D (3.91)
4Ponendo la portanza uguale al peso e considerando che la pressione dinamica e la superficie
di riferimento sono costanti
5Sempre dalla portanza uguale al peso, con CL, Mach e superficie di riferimento uguali
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in cui la spinta necessaria (Tn), è pari alla resistenza (D), e può essere scomposta
nella somma dei due termini
D = q · S · CDo + K ·W
2
q · S (3.92)
dato che in volo livelato anche la portanza è pari al peso.
Quindi, ponendo:
A = q · S · CDo (3.93)
B =
K
q · S (3.94)
e andando a sostituire nell’equazione differenziale 3.91
dx = − V
SFC
· dW
A+B ·W 2 (3.95)
con velocità e quota costanti, è possibile integrare il peso fra i due estremi del
segmento
∆x = − V
SFC
·
∫ Wi+1
Wi
dW
A+B ·W 2 (3.96)
Dalla soluzione
∆x = − V
SFC
√
A ·B ·
[
arctg
(√
B
A
·Wi
)
− arctg
(√
B
A
·Wi+1
)]
(3.97)
sfruttando la formula trigonometrica
tg(α− β) = tg (α)− tg (β)
1 + tg (α) · tg (β) (3.98)
si arriva all’equazione
∆xi=
Mdes · a (hdes)
SFC · √K · CDo
arctg
Wi/S
q·
√
CDo/K
·
(
1−Wi+1
Wi
)
1+
(
Wi/S
q
√
CDo/K
)2
·
(
Wi+1
Wi
) (3.99)
dove
SFC = f (hDes,MDes) : è il consumo specifico
q = f (hDes,MDes) : è la pressione dinamica
Il consumo di carburante nell’eseguire il salto di quota è trascurato ed il calcolo
della distanza percorsa, viene ripetuto per i segmenti successivi, fino a quando la
loro somma non copre tutta la lunghezza della tratta. Se completando l’ultimo
segmento, si supera tale distanza, allora la sua lunghezza è data dalla differenza
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della tratta, con la somma dei segmenti precedenti. Raggiunto il numero massimo
di step possibili, oppure nel caso in cui, compiendo un ulteriore step, si supera la
quota massima consentita da normativa (41000 ft), allora l’ultimo segmento viene
percorso fino alla fine della missione.
Conoscendo la lunghezza dell’ultimo tratto, è possibile risalire alla frazione in
peso, data dal peso finale su quello iniziale ( Wi+1/Wi), necessaria per la stima del
peso a fine crociera.
Wi+1
Wi
=
√
B
A
·Wi − tg
(
SFC·√A·B·∆xi
V
)
√
B
A
·Wi + BAW 2i · tg
(
SFC·√A·B·∆xi
V
) (3.100)
Anche per la diversione, si effettua un programma di volo di tipo step cruise,
ma in questo caso, l’esigua lunghezza relativa del percorso, 463 Km (250 nm), non
giustifica la presenza di uno step, volando tutto il tratto ad uno stesso flight level.
La frazione in peso, è calcolata per mezzo dell’equazione precedente conoscendo la
distanza fissata da normativa per la diversione.
La stima del consumo di carburante nelle fasi di crociera, è migliorata suddi-
videndo la lunghezza dei segmenti in frazioni e ripetendo il calcolo su ognuna di
esse. Fissata la lunghezza in percentuale di quella del segmento, le frazioni vengono
aggiunte o troncate fino a quando non è raggiunto il peso di fine segmento, dato dal
salto di quota nello step. Questo permette di integrare la formula dell’autonomia
chilometrica a quota e velocità costante, su piccoli intervalli, ed vere una stima
più accurata, utilizzando valori del coefficiente di resistenza a portanza nulla, mag-
giormente indicati per il tratto in questione. In particolare per quanto concerne la
stima della resistenza di comprimibilità, o resistenza d’onda, la variazione di CL,
fra l’inizio e la fine dello step può essere rilevante.
Nel calcolo dei segmenti, si assume che il consumo specifico vari con la quota di
volo e con la velocità secondo la relazione:
SFC = k ·
√
T (hdes)
T (0)
· (Mdes)m (3.101)
Dove:
SFC : consumo specifico alla quota e al Mach di design [Kg/h/kg]
T(hDes) : temperatura dell’atmosfera alla quota h di design [◦K]
T(ho) : temperatura dell’atmosfera a livello del mare (Sea Level) [◦K]
k : coefficiente che dipende dal motore di riferimento scelto
m : coefficiente dipendente dal rapporto di bypass (BPR) del motore
scelto
Il calcolo delle frazioni in peso per il decollo, la salita in quota e l’atterraggio si
basa ancora su dati di tipo storico-statistici (Tabella 3.6). Mentre per la salita alla
quota di diversione e la discesa da questa , i rapporti possono essere considerati
unitari.
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Tabella 3.6: Dati storico statistici delle frazioni in peso per la missione
Mission segment (Wi+1/Wi)
Warmup and takeoff 0.970
Climb 0.985
Landig 0.995
La frazione in peso relativa alla fase di attesa (loiter), per la missione e la
diversione, è calcolata con il modello di autonomia oraria a quota e velocità costante.
Il tempo minimo di permanenza in volo che il velivolo deve garantire, è previsto
di 8 minuti, se si tratta del loiter a fine missione, e di 30 minuti se invece siamo a
fine diversione. La quota di attesa, in entrambi i casi, è fissata a 457.2 m (1500 ft).
La velocità con cui sorvolare l’aeroporto alla quota stabilita, è scelta pari a
quella di efficenza massima di inizio loiter, per cercare di minimizzare i consumi a
parità di tempo di volo (Optimum Specific Endurance).
VOSE =
√
2 ·W
ρ · S ·
√
K
CDo
(3.102)
Dall’equazioni per volo livellato, procedendo nel calcolo dell’autonomia oraria
con quota e Mach costanti:
dt
dW
= − 1
SFC ·D (3.103)
con passaggi simili a quanto visto in precedenza, per il calcolo dell’autonomia
chilometrica, è possibile ottenere la stima della frazione in peso anche per questa
fase di volo, dall’equazione:
Wi+1
Wi
=
√
B
A
·Wi − tg
(
SFC · √A ·B ·∆t
)
√
B
A
·Wi + BA ·W 2i · tg
(
SFC · √A ·B ·∆t
) (3.104)
Le variabili A e B assumono i valori assegnati in 3.93 e 3.94, ed il consumo
specifico è considerato costante, pari a quello d’inizio loiter, visti i ridotti tempi di
permanenza in volo.
Il carburante necessario per lo svolgimento della missione, come è ovvio aspettarsi
per motivi di sicurezza, non corrisponde al solo carburante imbarcato al decollo.
Oltre alla riserva costituita dal carburante necessario per un’eventuale diversione e
relativa fase di attesa, deve essere calcolato anche un 6%, di quello stimato per la
sola missione, come ulteriore precauzione. Parte di questo carburante è dovuta alla
possibilità di perdita di prestazioni del motore (5%) e dal fatto che, i dispositivi di
pescaggio, non consentono di svuotare completamente i serbatoi (1%), lasciando
una percentuale del carburante intrappolata all’interno di essi.
Una volta calcolate le frazioni in peso relative a tutte le fasi della missione, la
stima del peso di carburante sul peso al decollo sarà data da:
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(
WF
WTO
)
=
(
WF_MISS
WTO
)
+
(
WF_RIS
WTO
)
(3.105)
Dove: (
WF_MISS
WTO
)
= 1−
(
W2
WTO
)(
W3
W2
)(
W4
W3
)(
W5
W4
)(
W6
W5
)
(3.106)(
WF_RIS
WTO
)
= 0.06 ·
(
WF_MISS
WTO
)
+
(
WF_DIV
WTO
)
(3.107)
con(
WDIV
WTO
)
=
(
1− WF_MISS
WTO
)
·
[
1−
(
W7
W6
)(
W8
W7
)(
W9
W8
)(
W10
W9
)(
W11
W10
)]
(3.108)
3.4.1 Volume e geometria dei serbatoi
Il carburante necessario al compimento della missione, calcolato nel precedente
paragrafo, è alloggiato nei serbatoi (tank) posti all’interno dell’ala. Tale posizione
per lo stoccaggio del carburante, è utilizzata per ridurre i momenti flettenti presenti
alla radice della semiala durante il volo, e consente di lasciare libera la fusoliera per
ospitare il carico pagante (Figura ??).
Figura 3.23: Parametri costruttivi di riferimento per il serbatoio
Nelle configurazioni dei velivoli analizzati sono presenti 5 serbatoi: due per ogni
semiala più uno centrale posto nella parte di ala interna alla fusoliera.
In particolare i serbatoi sono:
• 1 centrale nella zona di attraversamento dell’ala con la fusoliera,
compresa tra le due centine al Root;
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• 2 wing inboard tra la centina al Root e quella al Kink della
semiala
• 2 wing outboard tra la centina al Kink e la centina all’estremità
del serbatoio (centina al ’Tip Tank’), posta tra il 76% 82% della
semi apertura alare del velivolo, dalla Center Line.
I serbatoi adottati sono di tipo integrale, cioè formano un corpo unico con il
cassone alare, in modo da rendere massimo il volume disponibile tra il longherone
anteriore ( front spar ) e quello posteriore (rear spar), tenendo conto della forma
del profilo e della lunghezza di corda.
Inoltre, s’ipotizza che la distanza tra il bordo d’attacco e il longherone anteriore,
così come quella tra i due longheroni vari linearmente lungo l’apertura alare,
definendo per questi serbatoi, una forma di tipo tronco-conica (Figura 3.23).
Per quanto riguarda il serbatoio centrale la forma in pianta è rettangolare ed ha
una estensione di 0.5 volte la corda alla radice. Tale valore si mantiene costante
per tutta la larghezza del serbatoio in fusoliera, ma può essere regolata da input,
per migliorare il bilanciamento del velivolo, qualora la capienza del serbatoio risulti
comunque sufficiente a compiere la missione.
Figura 3.24: Sezioni del serbatoio nei tre profili principali
L’area ndsa della generica sezione trasversale (T, K, R) del serbatoio, per un
profilo a corda unitaria, può essere definita dall’integrale della distanza tra dorso e
ventre h(x) alla generica ascissa x, esteso lungo la corda fra i due longheroni estremi
che delimitano il serbatoio (Figura 3.24), come mostrato dalla seguente relazione:
ndsa(TKR) =
∫ xTE
xLE
h(x) · dx (3.109)
Dove, sia h(x) che x sono adimensionalizzate rispetto alla corda.
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Calcolato ndsa in corrispondenza della radice, del kink e del tip ed indicato
tali valori rispettivamente con ndsaT, ndsaK e ndsaR è possibile con una semplice
interpolazione lineare determinare la superficie della sezione del serbatoio lungo
l’apertura alare (Figura 3.25).
Figura 3.25: Andamento area sezione e corde dei serbatoi lungo l’ala
Conoscendo gli andamenti lineari delle funzioni c(y) e ndsa(y), può essere
determinato il volume dei serbatoi in ala, sia inboard che outboard :
V wtank = 2×
∫ bt/2
yR/2
c2 (y)× ndsa (y)dy (3.110)
Per calcolare il volume totale dei serbatoi presenti sul velivolo basterà sommare
a questo valore, il volume del serbatoio centrale calcolato attraverso la presente
relazione:
V fustank = 2 · c2 · ndsaR · yR (3.111)
Quindi il volume massimo all’interno dei serbatoi sarà dato da:
Vtank = V
w
tank + V
fus
tank (3.112)
Non tutto il volume geometrico così determinato può essere considerato come
volume di carburante utile, ma è necessario tener conto dello spazio che occorre alle
strutture (pompe di pescaggio, paratie interne antiscuotimento, ecc.), più quello
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richiesto per la dilatazione termica a cui il carburante stesso è sottoposto. La
capacità dei serbatoi sarà quindi ridotta di una certa quantità, valutabile con buona
approssimazione intorno al 5% del volume sopra calcolato.
A questo punto può essere determinata la massima quantità di carburante
imbarcabile:
VDisp = Vtank · 0.95 (3.113)
Questo dato è importante in sede di verifica perché alcune configurazioni non
hanno una sufficiente capacità dei serbatoi, per contenere il carburante necessario o
per rispondere ad eventuali requisiti imposti da normativa.
Dagli AEA Requirements discende che la densità (media) del carburante, da
considerare per i calcoli, deve essere assunta pari a:
ρFuel = 790 [Kg] [m]
−3 (3.114)
Il volume di carburante imbarcato, necessario per lo svolgimento dell’intera
missione è dato dalla seguente relazione:
VNec =
WF
ρFuel
(3.115)
3.5 Modello dei Pesi Strutturali
Nel progetto concettuale di un velivolo, la stima del peso delle singole parti e del
peso complessivo, costituisce una fase fondamentale che può pregiudicare la buona
riuscita del progetto stesso. Infatti, se al momento della costruzione si riscontrasse
un peso sensibilmente diverso dalle aspettative, il velivolo risulterebbe sicuramente
antieconomico ed il progetto sarebbe fallimentare. É quindi indispensabile porre
molta attenzione a questo aspetto cruciale della progettazione, applicando modelli
semiempirici sempre più accurati con il progredire del progetto, che possano fornire
valutazioni attendibili e stime realistiche dei pesi.
Sebbene molti costruttori si affidano a formule proprie, tarate sull’esperienza,
che si adattano molto bene a determinate tipologie di velivoli, tuttavia, queste sono
difficilmente reperibili e non coprono un’ampia casistica, obiettivo di questo studio.
La stima del peso a vuoto operativo (WEO) eseguita su base statistica nell’am-
bito del ciclo iniziale, è in questa fase del progetto superata da un’analisi più
accurata di seconda approssimazione. La semplice relazione utilizzata, è adesso
sostituita dal Modello dei Pesi Nasa, sviluppato secondo i contenuti del documento
Nasa CR 151970 (Aprile 1977), che fornisce una valutazione più dettagliata del
peso dei vari componenti dell’aereo, divisi per gruppi e sistemi. Tale modello è
stato comparato, in un precedente lavoro di tesi [B], con altri modelli proposti da
autori diversi, quali D. Raymer , E. Torenbeek, L. Nicolai e nel complesso ha fornito
risultati migliori.
I dati richiesti per applicare il modello NASA, sono indicativi delle principali
caratteristiche del velivolo e sono quei dati che solitamente sono conosciuti durante
lo sviluppo del progetto concettuale. Essi si dividono in dati generali (numero
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dei passeggeri, tipo di missione, pesi essenziali ecc..), e dati sulla tipologia dei
maggiori componenti e delle loro grandezze fondamentali. Quest’ultimi comprendono
elementi peculiari del sistema propulsivo (numero dei motori, dei serbatoi, la spinta
disponibile, ecc..), le caratteristiche geometriche della fusoliera, delle superfici di
coda e delle gondole motore. Inoltre sono indicativi delle tecnologie su cui si basano
i sistemi ausiliari dei motori, il sistema idraulico, quello antighiaccio e l’avionica.
Si riporta di seguito la suddivisione del velivolo adottata per la stima dei pesi:
1. Componenti strutturali
• Gruppo fusoliera
• Gruppo ala
• Gruppo impennaggi
• Gruppo carrelli
• Piloni di attacco gondole
• Gondole
2. Sistemi impianto propulsivo
• Inversori di spinta
• Sistemi carburante
• Sistemi ausiliari motori
3. Sistemi ed equipaggiamenti
• Sistemi di controllo e sistema idraulico
• Impianto elettrico
• Sistema pneumatico, aria condizionata e APU
• Sistema Antighiaccio
• Strumentazione
• Avionica
• Arredi
Di seguito sono riportate solamente le formule per il calcolo dei pesi della
struttura che rappresenta la parte dominante di un velivolo, rimandando ad altri
testi la trattazione completa dell’argomento.
Da notare che le unità di misura con le quali vanno introdotte le varie grandezze
nelle formule presentate sono [lb], [ft], [s] ed i risultati sono ottenuti in [lb].
3.5.1 Componenti strutturali
Il peso dei componenti strutturali è calcolato suddividendo la struttura in gruppi
principali per poter dare una valutazione più accurata e dettagliata della stima del
peso.
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Gruppo Fusoliera
Il suo peso è legato semplicemente al numero dei passeggeri massimo da tra-
sportare, disposti in fusoliera con passo longitudinale tra i sedili (seat pitch) di 34
[in]:
Per aerei medio grandi, Np>100 :
Wfus = 161 ·Np − 5110 (3.116)
Per aerei piccoli, Np≤100 :
Wfus = 110 ·Np (3.117)
Gruppo ala
Il peso dell’ala è correlato alla superficie di riferimento S e ad un indice Iw,
chiamato bending material weight index, che viene introdotto al fine di tenere in
considerazione che le dimensioni sono legate al fatto che la struttura è soggetta ad
un momento flettente, ed è espresso analiticamente tramite la relazione:
Iw =
nult · AR1.5 × (Wzf/WTO)0.5 · (1 + 2λ) · (W/S) · S1.5 · 10−6
(t/c) · (cos Λ25)2 · (1 + λ)
(3.118)
Per aerei medio grandi, S>900 ft2 (83m2):
Ww = 0.93 · Iw + 6.44 · S + 390 (3.119)
Per aerei piccoli, S>900 ft2 (83m2):
Ww = 4.24 · Iw + 0.57 · S (3.120)
con
nult : fattore di carico ultimo
Wzf: peso a zero fuel
λ : rapporto di rastremazione
Gruppo impennaggi
I pesi della coda orizzontale più quella verticale sono valutati insieme per mezzo
della formula :
Coda di tipo convenzionale:
Wtail = 5.03 · Stail (3.121)
Per coda a “T”:
Wtail = 6.39 · Stail (3.122)
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Gruppo carrelli
Lo studio del peso dei carrelli è fatto con formule diverse per carrelli di aerei
grandi o piccoli, ma tutte e due le metodologie dividono il peso in una parte che
riguarda la struttura, una che riguarda i controlli, una per le ruote ed i freni ed una
per i pneumatici. La somma dei seguenti termini dà il peso dei carrelli sia per aerei
di piccole sia di medie o grandi dimensioni, quello che varia è il valore di Wlg:
WLG_group = WLG_structure +WLG_wheelbrakes +WLG_tires +WLG_controls (3.123)
WLG_structure = WLG ·
(
0.45 + 23.1 · 10−8 ·WTO
)
(3.124)
WLG_wheelbrakes = WLG ×
(
0.268− 8.12× 10−8 ×WTO
)
(3.125)
WLG_tires = WLG ·
(
0.152− 8.38 · 10−8 ·WTO
)
(3.126)
WLG_controls = WLG ·
(
0.130− 6.56 · 10−8 ·WTO
)
(3.127)
Il parametro WLG dipende dalla dimensione del velivolo.
Per aerei medio grandi con Np>100 :
WLG = 0.044 ·WTO − 672 (3.128)
Per aerei di piccole dimensioni con Nple100 :
WLG = 0.0395 ·WTO (3.129)
I carrelli posti in ala, a parità di peso al decollo, sono più pesanti di quelli
montati in fusoliera : la loro struttura è più lunga ed ai carrelli sono necessarie delle
centine di forza in corrispondenza del punto di attacco sul cassone alare, mentre il
peso delle ordinate di forza per l’attacco in fusoliera, sono comprese nel peso della
fusoliera stessa. Se il carrello contiene delle particolarità che lo fanno pesare di più
o di meno, queste vanno tenute in conto con le formule seguenti :
Per pneumatici a bassa pressione:
Wodd = WLG ·
(
0.125− 0.0102 · 10−5 ·WTO
)
(3.130)
Per ogni incremento nella velocità di avvicinamento
Wodd = WLG · 0.038 (3.131)
Per freni al carbonio (sottrare)
Wsubtract = WLG · (0.0786− 0.071 · 10−6 ·WTO) (3.132)
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Figura 3.26: Grandezze di riferimento per il pilone alare
Piloni di attacco gondole
Date le grandezze mostrate in Figura 3.26 è possibile calcolare il peso dei piloni
per l’attacco dei motori
Wpyl = Spy ·Ne · (8.0 + 0.0144 · Ipy) (3.133)
con
Spy : superficie laterale del pilone
Ne : numero di motori
Ipy: (Wdem · Lpy)/(Spy ·Hpy)
Wdem : peso del motore non installato
Lpy,Hpy : grandezze geometriche definite come in (Figura 5.1)
Gondole
La parte che riguarda i pesi delle Gondole Motori ( cowl o nacelle), è stata presa
in considerazione nonostante le relazioni richiedano una conoscenza di dettaglio
della geometria della gondola stessa. Le relazioni per il calcolo della carena del
motore, in casi particolari, come il condotto di coda a S o nel caso di gondole
provviste con particolari smorzatori di rumore, devono essere aggiustati.
Sebbene possa sembrare logico poter legare direttamente il peso della carenatura
alla potenza del motore oppure all’area delle gondole ciò è contraddetto dai dati
sperimentali che mostrano una deviazione da quelli calcolati troppo elevata.
Le gondole motore impiegate sono di tipo Long duct nacelle o Short fan duct ,
la cui geometria è riportata in (Figura 3.27) ed il cui peso è fornito dalla relazione:
Wcowl = 0.0415 ·Ne · Ic (3.134)
dove
Ic= (1.316 + 0.0125 ·Df) · Lf ·Df+Lf ·Df+ (1.316 + 0.0191 ·Df) · Lfex ·Df+Lc ·Dc
(3.135)
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Figura 3.27: Grandezze geometriche di riferimento per le carene dei motori
3.6 Verifiche di progetto
Le risposte ottenute dal ciclo di Alta velocità definiscono configurazioni di vario
tipo e come è ovvio aspettarsi, non tutte sono in possesso dei requisiti necessari,
imposti da normativa o prescritti da specifica.
Le verifiche richieste in questa fase di progetto sono riassunte nei seguenti punti:
1. il MDD deve essere minore di quello massimo ammissibile MDD star per l’assegnato
coefficiente di portanza CL e spessore percentuale t/c;
2. la freccia al bordo di uscita dell’ala inboard deve essere 0◦<ΛTE inb<10◦ ;
3. la freccia al 25% della corda deve essere compresa fra 20◦<Λ25 <35◦;
4. la capacità dei serbatoi deve essere superiore al carburante necessario per
compiere la missione di riferimento (comprese le riserve);
5. la capacità dei serbatoi non deve essere minore, per i requisiti AEA, della
differenza fra il peso massimo al decollo (WTO) e il peso a vuoto operativo
(WEO) con un carico pagante del 50% del VLP (Volume limited Payload)
6. la spinta disponibile in crociera, sempre per soddisfare i requisiti AEA, deve
consentire un rateo minimo di salita di circa 91 m/min (300 ft/min).
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3.6.1 Verifiche geometriche ed aerodinamiche
Nel modello di Mason, per ogni spessore percentuale t/c e coefficiente di portanza
CL del profilo assegnato, esiste un angolo di freccia massimo ammissibile, al cui
coseno (cos sweep star), corrisponde un numero di Mach (MDD star). Questo numero
di Mach identifica il Mach di drag divergent limite a cui il velivolo può volare, senza
andare incontro a notevoli aumenti di resistenza, grazie all’utilizzo dell’angolo di
freccia.
Vista l’evoluzione negli anni della geometria alare, dovuta a studi in galleria
del vento e ad ore di volo sperimentale, possiamo affermare con tranquillità che gli
angoli di freccia per questa tipologia di velivolo, sia quello al 25% della corda che
quello al bordo di uscita nella parte di semiala interna al kink, rientrano nei range
di valori seguenti:
20◦ < Λ25 < 35◦ (3.136)
0◦ < ΛTE < 10◦ (3.137)
3.6.2 Verifica della capacità dei serbatoi
E’ ovvio che la capacità dei serbatoi deve essere superiore al carburante necessario
per compiere la missione di riferimento, ma non è altrettanto ovvio che tale capacità
risponda al requisito dettato dalle specifiche AEA. Il capitolo 10 dei requisiti AEA,
Fuel Capacity, indica che:
«Total fuel capacity shall be not less than the difference between ma-
ximum taxi weight and the zero fuel weight applicable to 50% of the
volume limited payload. A fuel density of 0.79 Kg/lt shall be used».
In forma analitica si traduce con la formula seguente:
WF_AEA = WTO − (WEO + 0.5 · V LP ) (3.138)
Il volume dei serbatoi necessario (VNec) nel rispetto dei requisiti AEA, è dato dalla
formula:
VNec_AEA =
WF_AEA
0.79
(3.139)
Tale volume deve essere minore di quello disponibile calcolato:
VDisp > VNec_AEA (3.140)
3.6.3 Verifica della spinta in crociera
Durante la fase di crociera, il sistema propulsivo deve fornire la spinta necessaria
al volo livellato ed allo stesso tempo, garantire un rateo di salita imposto dai
regolamenti, pari a circa 1.5 m/s (300 ft/min). La spinta, deve quindi equilibrare
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la resistenza alla quota ed alla velocità di crociera più un termine dovuto alla
componente necessaria al velivolo per salire di quota con la pendenza assegnata.
Per la verifica è presa in esame la condizione di inizio crociera, dato che questa
risulta essere la condizione più gravosa per la spinta, essendo caratterizzata dal
valore più elevato del peso di tutta la fase considerata.
TNec_cruise = Dcruise + γ ·Wcruise (3.141)
Dcruise =
1
2
· ρ · a2 ·M2 · S · CD_cruise (3.142)
CD_cruise = CDo +K · C2L_cruise (3.143)
dove
γ = h˙/M · a: gradiente di salita
a : velocità del suono alla quota d’inizio crociera
h˙ = 1, 524m/s: velocità verticale imposta dai regolamenti
CD cruise : coefficiente di resistenza all’inizio della crociera
CL cruise : coefficiente di portanza all’inizio della crociera
La spinta installata del motore di design (Tdes), scalato dal motore base, è
ricavabile dal rapporto Tdes /WTO conoscendo il peso al decollo. In realtà, questa
è una spinta a punto fisso calcolata a livello del mare (SL: sea level) e non resta
costante con la quota ed il Mach. Per confrontare la spinta disponibile (TDisp cruise)
con quella necessaria (TNec cruise), e verificare quindi che l’impianto propulsivo soddisfi
le richieste della normativa, quella di design deve essere convertita alle condizioni
di crociera attraverso la relazione seguente:
TDisp_cruise
Tpf
= {0.81066− 0.01973 ·BPR} ·
(
M
0.4
)n
·
(
ρ
ρ0
)0.6
) (3.144)
TDisp_cruise =
TDisp_cruise
Tpf
· Tdes
WTO
·WTO (3.145)
Dove
BPR : rapporto di bypass
n : coefficiente da tarare in base al motore
ρ/ρo : rapporto tra la densità alla quota di crociera e quella a
SL
La spinta disponibile che il motore fornisce alla quota e al Mach di crociera deve
dunque essere maggiore di quella necessaria:
TDisp_cruise > TNec_cruise (3.146)
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Capitolo4
Dimensionamento di Bassa Velocità
4.1 Introduzione
Al termine del progetto di alta velocità, mediante le opportune verifiche per volo
in condizioni di crociera, vengono individuate quelle configurazioni che soddisfano i
requisiti aerodinamici, geometrici e prestazionali a cui il velivolo deve rispondere.
Tuttavia, in queste prime verifiche effettuate, non sono presi in considerazione
i vincoli regolamentari prescritti ai velivoli commerciali, per le fasi di decollo ed
atterraggio, i cui requisiti e le specifiche caratteristiche, sono spesso in contrasto
con la fase esaminata.
Nel dimensionamento di bassa velocità, per tutte le configurazioni fino ad ora
elaborate, si procede a riscontrare e garantire, il soddisfacimento dei requisiti,
sintetizzati nei seguenti punti:
√
il possesso di una spinta sufficiente a fornire prestazioni adeguate
durante la manovra di decollo e di atterraggio, anche in condizioni
di emergenza prescritte dai regolamenti (FAR25);
√
la presenza di un adeguato sistema di ipersostentazione di bordo
d’attacco e di bordo di uscita, per consentire all’aereo di decollare
ed atterrare alla quota e con la lunghezza di pista, definiti in
specifica;
√
la possibilità di impostare una velocità d’approccio massima da
specifica.
Per un corretto svolgimento delle prerogative suddette è bene scindere il problema
nei punti valutati dalle normative, partendo da uno studio schematico della manovra
di decollo (take off ) e di quella di atterraggio (landing), considerate fra le più delicate
della missione di volo.
4.2 Decollo
La manovra di decollo (takeoff path) mostrata in Figura 4.1, può essere conside-
rata costituita dalla distanza necessaria per alzarsi in volo (takeoff distance), e da tre
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Figura 4.1: La manovra di decollo
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segmenti di salita (takeoff flight path). Tale suddivisone è suggerita dall’applicazione
delle norme regolamentari per il conseguimento del certificato di aeronavigabilità,
che richiedono in sostanza:
• una lunghezza di pista sufficiente a garantire il completamento, op-
pure l’interruzione della manovra, nell’eventualità di un’improvvisa
avaria al sistema propulsivo (velivoli plurimotore)
• il soddisfacimento di alcuni vincoli riguardanti le velocità ed i
gradienti di salita minimi per le fasi successive di climb (Tabella 4.1)
La distanza necessaria è caratterizzata da una fase a terra (ground rolling),
in cui il velivolo accelera lungo la pista (run), e da una fase successiva in volo
(airborne), una volta raggiunta la velocità VLOF (liftoff ). Essa è considerata conclusa
al momento in cui si arriva alla quota ho = 10,5 m (35 ft), indicata come altezza
dell’ostacolo, con una velocità di sicurezza V2, maggiore di 1.2 la velocità di stallo.
I tre segmenti di salita fanno invece parte di una fase di transizione del volo,
in cui il velivolo, passa dalla configurazione di decollo contraddistinta da carrello
estratto ed ipersostentatori in posizione di decollo, alla configurazione di salita
(climb), con carrello ed ipersostentatori retratti [T]:
1. Il primo segmento inizia subito dopo il punto di liftoff, con carrello
ed ipersostentatori estesi
2. Il secondo segmento si estende fino al raggiungimento di una quota
di circa 120 m (400 ft) e durante il quale si ritrae il carrello
3. Il terzo segmento termina alla quota di circa 450 m (1500 ft) e nella
sua percorrenza vengono retratti gradualmente gli ipersostentatori
La suddivisione adottata per la manovra di decollo, a causa della presenza di
una parte a comune, non è propriamente sequenziale, benché la fase finale di volo
della manovra coincida con il primo dei segmenti di salita.
4.2.1 Spazio di Decollo
L’analisi della distanza di decollo è generalmente finalizzata alla determinazione
della lunghezza di campo bilanciata: Balanced Field Length (BFL) : intesa come
distanza necessaria al velivolo per affrontare il decollo in sicurezza.
Considerando il caso peggiore di avaria ad un motore (per velivoli plurimotore)
una volta raggiunta la velocità decisionale V1 durante la fase di rullaggio, la BFL
è la distanza per cui, lo spazio necessario ad arrestare (stand still) nuovamente
il velivolo, a quella determinata velocità (V1), coincide con quello che occorre a
completare il decollo, superando l’ostacolo con margine di sicurezza assegnato. Per
questo motivo V1 è chiamata velocità decisionale, dato che: se l’avaria al motore si
presenta a velocità superiori, la manovra è portata a termine, altrimenti è interrotta
compiendo una frenata di emergenza.
Nello specifico la BFL è assunta pari alla lunghezza di pista richiesta da specifica,
per tutte le configurazioni esaminate, senza considerare l’eventuale presenza di una
clearway o stopway che muovono a favore della sicurezza.
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La distanza necessaria è legata, secondo il modello utilizzato, ad alcuni parametri
caratteristici della configurazione, come:
- il carico alare
- il rapporto spinta peso
- il CL di takeoff
Questa dipendenza può essere riassunta sotto un unico parametro indicato col
nome di Takeoff Parameter (TOP) :
TOP =
WTO/S
σ · CL_TO · (T/W )TO
(4.1)
in cui
W/S : carico alare
σ : rapporto fra la densità alla quota di decollo e la densità ρo (SL)
CL TO: Coefficiente di portanza al decollo
Il CL TO menzionato è sicuramente diverso da quello utilizzato per la crociera,
ma non deve essere neppure confuso con quello massimo in configurazione di decollo.
Poiché la velocità di liftoff, posta nel progetto uguale a 1.1 la velocità di stallo
( VMU [2]), uguagliando la portanza calcolata alla velocità di stallo (Vst) con
CL MAX TO a quella calcolata alla velocità di liftoff (VLOF) con CL TO, a parità delle
atre condizioni troviamo il legame fra i due CL:
CL_TO '
CL_MAX_TO
(1.1)2
(4.2)
Nei casi esaminati, il Takeoff Parameter che deve essere garantito per affrontare
il decollo in completa sicurezza, è ricavato dal grafico di Figura 4.2. Utilizzando in
ingresso la lunghezza della pista in migliaia di feet [103 ft], dettata da specifica, con
riferimento alla BFL, è valutato il TOP necessario a tutte le configurazioni con cui
è possibile mettere in relazione il rapporto spinta peso, con il CL TO fornito dall’ ala
per mezzo di ipersostentatori di bordo di attacco e di bordo di uscita.
Con le dovute sostituzioni si giunge così all’espressione del rapporto richiesto in
funzione del solo parametro CL MAX TO fornito, costituendo così, il vincolo analitico
tra T/WTO e CL MAX TO, affinché il decollo o la frenata di emergenza avvengano entro
i limiti della distanza disponibile.
(T/W )TO =
(1.1)2 · (WTO/S)
σ · CL_MAX_TO · TOP (4.3)
In altri termini, possiamo considerare questa funzione come l’espressione del
rapporto minimo di spinta peso del quale il velivolo deve disporre, per assegnato
CL MAX TO, in modo da poter decollare dall’aeroporto assegnato in specifica.
La 4.3 rappresenta una prima curva (iperbole), diagrammata nel grafico di
Figura 4.3 insieme alle altre tre curve, che rappresentano i vincoli necessari per
verificare le condizioni dei tre segmenti di salita, analizzati più avanti.
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Figura 4.2: Takeoff Parameter
4.2.2 Segmenti di Salita
Da una prima analisi della Figura 4.3, focalizzando l’attenzione solo sopra
l’iperbole a tratto grosso continuo che, come esaminato in precedenza, vincola
la lunghezza della pista disponibile alla BFL del velivolo, si potrebbe pensare di
utilizzare valori di CL MAX TO molto elevati, in modo tale da consentire l’impiego
di motori contenuti, con rapporti spinta peso ridotti. Una tale conclusione è da
escludersi a priori, osservando che l’impiego di un elevato coefficiente di portanza,
comporta un aumento di resistenza marcato, con conseguente diminuzione di
efficienza necessaria per consentire un’adeguata pendenza (CGR: Climb Gradient)
nei successivi segmenti di salita. Basta vedere come le tre curve dei segmenti
limitano superiormente il CL MAX TO, una volta fissato il gradiente, in particolar
modo la curva che si riferisce al secondo segmento di salita, in genere la più restrittiva
vista la configurazione in atto ed il valore di CGR richiesto.
Per i velivoli da trasporto civile, i regolamenti stabiliscono che la pendenza della
traiettoria, del primo e del secondo segmento, sia positiva in ogni suo punto e, nell’e-
ventualità di un’improvvisa avaria al motore, sia inoltre garantito il completamento
della manovra con precisi gradienti di salita.
I CGR richiesti dipendono dai segmenti e dal numero dei motori come riportato
nella tabella seguente (4.1).
Dall’equilibrio delle forze agenti sul velivolo (W, L, T, D: peso, portanza, spinta e
resistenza) lungo una traiettoria di salita, e considerando angoli d’inclinazione piccoli,
tali da poter approssimare il seno dell’angolo con l’angolo, si ottiene l’espressione
che lega in prima approssimazione la pendenza con l’eccesso di spinta:
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Figura 4.3: Andamento delle curve T/W in funzione del CL MAX TO al decollo
γ =
T −D
W
(4.4)
Risolvendo rispetto al rapporto spinta peso, sempre nell’ipotesi di piccoli angoli
possiamo considerare la portanza pari al peso e confondere l’angolo con la tangente:
T
W
= γ +
D
W
= CGR +
1
E
(4.5)
Dove con E è indicata l’efficienza e con CGR il gradiente di salita imposto da
normativa (CGRI, CGRII, CGRIII), a seconda del segmento trattato.
Per riportare nel grafico di (Figura 4.3), le tre funzioni1 per i diversi segmenti,
deve ancora essere esplicitata la dipendenza dell’equazione di vincolo (4.5), dal
CL MAX TO attraverso l’efficienza aerodinamica:
1
E
=
CD
CL
=
CDO +K · C2L
CL
=
CDO
CL
+
CL
pi · AR · e (4.6)
Dove il CL è riportato in termini di CL MAX, osservando che la portanza alla
velocità ed all’assetto esaminato, può essere posta uguale alla portanza, in assetto
di CL MAX e alla velocità di stallo, per la configurazione di decollo.
CL = CL_MAX_TO ·
(
VST
V
)2
(4.7)
Gli effetti d’interferenza aerodinamica dovuta ai sistemi di ipersostentazione ed
all’estrazione dei carrelli, sono valutati attraverso la variazione del coefficiente di
1una per ogni CGR
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Tabella 4.1: Condizioni per i segmenti di salita lungo la traiettoria di decollo
Condizione I segmento II segmento III segmento
FAR section 25.121a 25.121b 25.121c
CGR NENG= 2 ≥ 0.0 0.024 0.012
NENG= 4 0.005 0.030 0.017
Na 1 1 1
W WTO WTO WTO
Carrelli Estratti Retratti Retratti
Flaps Decollo Decollo Retratti
Spinta Max rated Max rated Continuativa
Velocità 1.2 VSt TO 1.2 VSt TO 1.25 VSt TO
resistenza parassita ∆CDo e del coefficiente di Oswald ∆e. Una loro stima di prima
approssimazione è riportata nella Tabella 4.2 tratta da [T]:
Tabella 4.2: Prima stima per i valori di ∆CDo e ∆e con carrelli e flaps estratti
Configurazione ∆CDo ∆e
Clean 0 0
Takeoff Flaps 0.010–0.020 -5%
Landing Flaps 0.055–0.075 -10%
Landing Gear 0.015–0.025 no effect
Nel caso di decollo con motore in avaria la riduzione di spinta può essere tenuta
in considerazione moltiplicando il rapporto spinta peso per un coefficiente minore
di uno denominato KOEI (One Engine Inoperative ) :
KOEI =
NENG −NA
NENG
(4.8)
dove
NENG : numero totale dei motori
NA : numero dei motori in avaria
L’equazione 4.5 diventa quindi:
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T
W
=
1
KOEI
(
CGR +
1
E
)
(4.9)
Operando le opportune sostituzioni nell’equazione precedente, è possibile otte-
nere le curve per i segmenti di salita (Figura 4.3), come somma di due funzioni,
una retta ed un’iperbole:
TNec
WTO
=
(
T
WTO
)
retta
+
(
T
WTO
)
iperb
(4.10)
Dove l’equazioni in funzione del CL MAX TO sono date da:
Per la retta:(
T
WTO
)
retta
=
CGRsgm
KOEI
+
(
VST_TO
/
Vsgm
)2
KOEI ·
(
pi · AR · (e+ ∆e)sgm
) · CL_MAX_TO (4.11)
e l’iperbole:(
T
WTO
)
iperb
=
(CDo + ∆CDo)sgm
KOEI ·
(
VST_TO
/
Vsgm
)2 · (CL_MAX_TO)−1 (4.12)
Il rapporto spinta peso necessario, è basato sulla spinta erogata dal motore
durante la fase di salita e non su quella a punto fisso, come fatto per la scelta del
sistema propulsivo e utilizzata nel grafico.
La spinta disponibile per un motore a getto ad elevato rapporto di diluizione
(bypass ratio o BPR), nelle specifiche condizioni di velocità e densità del flusso
d’aria che investono il Fan, tipiche del decollo (Numero di Mach<0.4), è legata alla
spinta a punto fisso (Tpf) tramite la seguente relazione:
TDisp
Tpf
=
[
1− 0.433 · (1 +BPR)√
1 + 0.75 ·BPR ·M + (0.6 + 0.118 ·BPR) ·M
2
]
·
(
ρ
ρ0
)0.6
(4.13)
La spinta necessaria nella relazione 4.9, deve essere pari a quella disponibile,
moltiplicando quindi per il reciproco dell’equazione sopra troviamo:
Tpf
W
=
TNec
W
· Tpf
TDisp
(4.14)
Il numero di Mach nei segmenti di salita, non è noto a priori, ed è possibile
ricavarlo in funzione del CL MAX TO conoscendo la velocità di volo da quella di stallo,
dalla Tabella 4.1 e ponendo la quota pari a quella di inizio segmento.
M =
1.2 · VSt
a
=
1.2
a
·
√
2 ·W/S
ρ · CL_MAX_TO (4.15)
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Le curve di vincolo risultano in questo modo completamente definite, diagram-
mando il rapporto della spinta a punto fisso necessaria sul peso al decollo, in funzione
del coefficiente di portanza massimo in assetto di decollo, sia per la lunghezza di
pista fissata (BFL) che per i segmenti di salita (Figura 4.3). Nello stesso grafico,
per considerare un margine del 5% di spinta a favore della sicurezza (safety) viene
tracciata una retta orizzontale al 95% del rapporto Tpf/WTO, stabilito in ingresso
con la spinta installata. L’intersezione delle curve cosi ottenute denota un area2
in cui è possibile individuare un intervallo (range) di valori di CL MAX TO, richiesti
(required) per poter praticare il decollo nel rispetto delle normative.
Valori troppo elevati di CL MAX TO o non conformi a quelli degli usuali sitemi di
ipersostentazione richiedono l’uso di rapporti spinta peso superiori.
Nell’analisi sono state fatte le seguenti scelte:
√
la spinta massima continuativa è fissata come frazione (94%) della
spinta disponibile al decollo
√
l’effetto suolo è trascurato, a causa delle difficoltà connesse alla sua
valutazione e sapendo che, grazie a tale effetto, il velivolo beneficerà
di una riduzione della resistenza, risultando così una scelta di tipo
conservativo
Variazione del Coefficiente CDo
Una stima migliore per la valutazione del ∆CDo dovuta ai flaps in assetto di
decollo e d’atterraggio può essere tratta da [R]. Qui, il contributo alla resistenza
parassita causato dalla separazione del flusso intorno al flap è calcolato con la
formula riportata di seguito:
∆CDo_flap = Fflap · (Cflap/C) · (Sflapped/S) · (δflap − 10) (4.16)
dove
Fflap: il coefficiente da tarare secondo il tipo di flaps usati
– 0.0144 per plain flaps
– 0.0074 per slotted flaps
Cflap/C: il rapporto fra la corda del flap in posizione ritratta e la corda
del profilo completo, misurati sopra la corda media erodinamica
(mac).
Sflapped/S: il rapporto fra la superficie «flappata»dell’ala, cioè quella por-
zione di superficie di riferimento in cui sono presenti i flaps e la
superficie di riferimento stessa (Figura 4.4)
δflap: l’angolo di inclinazione dei flaps misurato in gradi, fra quelli
tipici per i dispositivi di aumento della portanza (Tabella ??)
2L’area indicata si trova al disotto della retta spinta peso installata ed al di sopra delle curve
di vincolo
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Figura 4.4: Superficie «flappata»dell’ala
L’equazione precedente tiene conto di alcuni parametri caratteristici del sistema
d’ipersostentazione adottato, ed è valida per angoli di deflessione maggiori di 10◦.
Per angoli minori l’aumento di resistenza è considerato praticamente nullo.
Anche la stima della parte di resistenza parassita, dovuto ai carrelli in posizione
estesa, può essere migliorata, rispetto ai valori tipici di Tabella ??. Con riferimento
alla procedura esposta in [R], tale resistenza parassita è calcolata come somma
della resistenza delle ruote (wheels), a seconda che siano anteriori o posteriori, per
carrelli multiruote in tandem (four-wheel bogey), più quella della gamba del carrello
(strut), basandosi su valori della resistenza sopra la pressione dinamica (D/q) per
unità di area frontale del componente, come riportato in Tabella 4.3.
Tabella 4.3: Resistenza dei componenti del carrello
D/q
Area Frontale
Regular wheel and tire 0.25
Second wheel and tyre in tandem 0.15
Round strut or wire 0.30
L’area frontale delle ruote presenti sul velivolo è calcolata come prodotto del
diametro per la larghezza dei pneumatici, ottenuti mediante il dimensionamento
statistico (valori di A e B) di Tabella 4.4 [R] ed utilizzando la relazione :
Diametro o profondita = A ·WBW
La formula è applicata al carrello principale (main undercarriage) considerando
il peso (WW) gravante su questo, come il 90% del peso al decollo, e dimensionando
le ruote al nose in percentuale di quelle principali (80% per disposizioni triciclo).
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Tabella 4.4: Dimensionamento statistico delle ruote del carrello
Diameter Width
A B A B
General aviation 5.1 0.349 2.3 0.312
Business twin 8.3 0.251 3.5 0.216
Trasport/bomber 5.3 0.315 0.39 0.480
Jet fighter/trainer 5.1 0.302 0.36 0.467
La superficie frontale della gamba è inoltre calcolata valutando il diametro del
pistone interno all’ammortizzatore oleodinamico ed incrementando questo valore di
un 30%, per ottenere il diametro esterno [R]:
Doleo = 1.3 ·
√
4 · Loleo
P · pi (4.17)
dove
Loleo: carico sulla singola gamba del carrello
P : pressione interna all’ammortizzatore (12415 KPa = 1800 psi)
L’altezza della gamba invece è un dato ingresso. Essa è misurata sul disegno in
scala del velivolo di riferimento, dal perno delle ruote fino a metà spessore dell’ala.
La parte interna all’ala non contribuisce in realtà all’area frontale bagnata, ma con
essa possiamo tener conto della dilatazione dell’ammortizzatore, una volta che il
velivolo si alza in volo ed il suo peso non grava più sul carrello.
Moltiplicando le aree frontali per i rispettivi coefficienti (Tabella ??), si ottiene
«l’area resistente» del dispositivo di atterraggio (così chiamata per le sue dimensioni
in metri quadri). Questa, è moltiplicata per un coefficiente pari a 1.2, valutando
così la mutua interferenza fra le superfici, e maggiorata per carrelli retrattili di un
7%, a causa dell’apertura dei portelli.
I motori a getto in avaria, comportano sensibili aumenti di resistenza parassita,
poiché l’aria è come «frullata»(windmillig), valutabili in proporzione all’ area
frontale della nacelle (AEng).
(D/q) = 0.3 · AEng (4.18)
In fine la variazione del coefficiente di resistenza parassita (∆CDo), è ottenuta
dalla somma delle aree resistenti divisa per la superficie di riferimento del velivolo.
∆CDo =
(D/q)Tot
S
(4.19)
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4.3 Atterraggio
Per procedere con le verifiche di bassa velocità passiamo ora ad analizzare la
manovra di atterraggio (landing), le cui limitazioni sono come per il decollo, dettate
dalle normative e dalla lunghezza della pista dell’aeroporto preposto. La manovra
di atterraggio come schematizzato in (Figura 4.5) è costituita da :
1. la fase di approccio alla pista (approach)
2. la manovra di richiamata (flare)
3. la corsa libera sulla pista (free rolling)
4. la fase di frenata (braked roll)
Per ognuna di queste fasi sono utilizzati modelli che permettono la stima della
distanza necessaria a svolgere la fase stessa. In questo modo, è possibile calcolare la
distanza di atterraggio richiesta (Landing Ditance Required o LDR) come somma
delle diverse distanze studiate. Da notare che, per comodità di calcolo, queste non
corrispondono esattamente alle fasi con cui è suddivisa la manovra di atterraggio.
LDR = sA0 + sR + sFR + sB (4.20)
Senza entrare troppo nel dettaglio può essere specificato che:
sAO : deriva dalla presenza dell’ostacolo da superare per normativa, circa
15 m (50 ft)
sR : è calcolata come differenza della (sF - s1), conoscendo il raggio della
manovra di richiamata in funzione del fattore i carico (nz)
sFR : è legata alla velocità di touch down (VTD) attraverso il tempo
di reazione del pilota (tFR) nell’azionare i freni (aerodinamici e
meccanici)
sB : è calcolata considerando il moto uniformemente decelerato e otte-
nendo la decelerazione ax dall’equilibrio delle forze a terra (Figu-
ra 4.6)
sB =
0∫
VTD
V
ax
dV =
1
2
·
0∫
VTD
dV 2
ax
(4.21)
La risoluzione dell’integrale in forma chiusa è possibile grazie ad alcune sempli-
ficazioni sul calcolo della decelerazione data da:
ax =
g
WLA
· (T −D − FB) (4.22)
Dall’equilibrio delle forze è ottenuta l’equazione:
ax= g ·
[
T
W
− µ · bN
d + µ · hCG +
ρ · V2
2 ·WLA/S
(
µ · bN · CL_LA
d + µ · hCG −CDo_LA−KLA · C
2
L_LA
)]
(4.23)
E con le necessarie semplificazioni:
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Figura 4.5: Schema della manovra di atterraggio
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Figura 4.6: Equilibrio delle forze durante il braked roll
• T = 0 la spinta è nulla una volta toccata terra, senza tener conto
della presenza sul velivolo dell’inversore di spinta (reverse), a favore
della sicurezza
• CL LA ' 0 il coefficiente di portanza è nullo grazie anche all’azione
di spoiler attivati automaticamente insieme ai dispositivi di frenata
(tFR = 0), non appena il peso del velivolo grava sul carrello anteriore
(nosewheel)
• µ·bN
(d+µ·hCG) ' µ
Quest’ultima semplificazione può essere intesa come se tutto il peso del velivolo
fosse solo sul carrello principale, ma in realtà non ha riscontro fisico.
Possiamo quindi scrivere:
ax = g ·
[
− µ− ρ · V
2
2·WLA/S · CDo_LA
]
(4.24)
Successive approssimazioni sul calcolo dell’integrale in forma chiusa, conducono
alla stima della lunghezza di atterraggio richiesta (LDR), come somma dei 4 termini
(sAO, sR, sFR, sB). Per velivoli con sistemi automatici di frenatura, la somma può
essere di tre termini solamente, assumendo nullo il tempo di rullaggio libero (free
roll , tFR = 0).
LDR =
hs
tan (γa)
+
[
(KV a +KV TD)
2
2 · g · (nz − 1) · tan
(γa
2
)
+
K2V TD
g · µ
]
· WLA/S
ρ · CL_MAX_LA
(4.25)
La lunghezza della pista disponibile (LDA) per i regolamenti FAR/JAR, deve
essere pari a quella richiesta più un’aliquota di 2/3 per prevenire la possibile tecnica
del pilota.
In conclusione, la lunghezza della pista data da specifica deve essere 5/3 di
quella richiesta come somma delle fasi analizzate.
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LDA =
5
3
·
{
hs
tan (γa)
+
[
(KV a +KV TD)
2
2 · g · (nz − 1) · tan
(γa
2
)
+
K2V TD
g · µ
]
· WLA/S
ρ · CL_MAX_LA
}
(4.26)
dove
hs : altezza dell’ostacolo (screen)
γa : angolo di avvicinamento del velivolo ( approach)
KVA : rapporto fra la velocità di approach e quella di stallo (VSt)
KVTD : rapporto fra la velocità di contatto (touch down) e quella di stallo
nz : fattore di carico nella richiamata con velocità media fra Va e VTD
µ : coefficiente di attrito della pista
I valori dei parametri utilizzati, dettati da normativa o da specifica sono riportati
in (Tabella 4.5) :
Tabella 4.5: Valori necessari per il calcolo della lunghezza di atterraggio
KVA KVTD γa µ nz
1.3 1.15 3◦ 0.5 1.2
La verifica, è ottenuta confrontando il CL MAX LA ricavato dall’equazione sopra,
con quello fornito dai sistemi di ipersostentazione montati sul velivolo, una volta
sostituito LDA, con la lunghezza massima della pista di atterraggio data da specifica:
CL_MAX_LA ≥
[
(KV A +KV TD)
2
2 · g · (nZ − 1) · tan
(γa
2
)
+
K2V TD
g · µ
]
· WLA/S
ρ
(
3
5
LMAX_LA − hstan(γa)
)
(4.27)
4.3.1 Condizioni di risalita
Le normative prevedono inoltre la possibilità che la manovra di atterraggio
venga interrotta all’improvviso (go aound), durante il suo svolgimento, richiedendo
così al velivolo di poter riprendere quota, impostando una traiettoria di salita con
prefissati gradienti come riportato in (Tabella 4.6).
La verifica deve essere soddisfatta anche nell’eventualità di avaria ad un motore
(engine failure) durante la fase di «riattaccata», in cui i motori spingono alla
potenza massima (max rated), certificata per un lasso di tempo di circa 8 min.
Analogamente ai segmenti di salita durante il decollo, ma con le opportune
modifiche del caso essendo la manovra di atterraggio, si usa la relazione 4.10:
TNec
WLA
=
(
T
WLA
)
retta
+
(
T
WLA
)
iperb
(4.28)
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Tabella 4.6: Condizioni di risalita nel caso di interruzione dell’atterraggio
Condizione I condizione II condizione
FAR section 25.119 25.121d
CGR NENG= 2 0.032 0.021
NENG= 4 0.032 0.027
Na 0 1
W WLA WLA
Carrelli Estratti Retratti
Flaps Atterraggio Approach
Spinta Max rated Max rated
Velocità 1.3 VSt TO 1.5 VSt TO
Dove l’equazioni in funzione del CL MAX LA sono date da:
Per la retta:(
T
WLA
)
retta
=
CGRCond
KOEI
+
(
VST_LA
/
VCond
)2
KOEI · (pi · AR · (e+ ∆e)Cond)
· CL_MAX_LA (4.29)
Per l’iperbole:(
T
WLA
)
iperb
=
(CDo + ∆CDo)Cond
KOEI ·
(
VST_LA
/
VCond
)2 · (CL_MAX_LA)−1 (4.30)
Una delle principali variazioni, riguarda il peso (WLA), che per l’atterraggio è
fissato pari all’ 80% di quello massimo al decollo (WTO), come prescritto in [R].
Il peso usato non è quello di fine missione, perché l’eventualità di un’ atterraggio
d’emergenza dopo il decollo, necessiterebbe la dispersione di troppo carburante.
Altra differenza da rilevare è il CL MAX LA, che nella configurazione di atterraggio
differisce da quello massimo al decollo (CL MAX TO), dato che i flaps sono totalmente
estratti o ad angoli di deflessione maggiori.
Dopo aver riportato la spinta alla condizione a punto fisso, come fatto in
precedenza per i segmenti di salita, si diagramma la funzione che lega il rapporto
spinta peso al coefficiente di portanza massimo in configurazione di atterraggio, per
entrambe le condizioni di risalita. L’intersezione di queste due curve con la retta
che definisce il rapporto spinta peso utilizzato, nel rispetto del vincolo imposto dalla
lunghezza della pista di atterraggio rappresentato da una retta verticale, definisce
un intervallo di valori del CL MAX LA possibili.
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4.3.2 Velocità di approccio
La fase di approccio (approach) è una traiettoria di discesa che inizia sopra
l’ostacolo virtuale di circa 15 m ( 50 ft) e termina con l’inizio della fase di richiamata
effettuata dal pilota [R].
Durante questa fase i motori non sono propriamente in folle (idle), ma è presente
una spinta minima, per far si che la traiettoria di discesa non abbia un angolo
superiore a 3 gradi (γa = 0.052 rad).
Per velivoli commerciali la velocità di approccio (Va) è 1.3 volte quella di stallo
quindi, possiamo legare la Va al CL MAX LA attraverso il peso (o carico alare) e la
densità della quota:
Va =
1
1.3
·
√
2 ·WLA/S
ρ · CL_MAX_LA (4.31)
Come ultima verifica, tale velocità non deve essere superiore a quella massima
consentita richiesta in specifica, tipicamente uguale a 250 Km/h (Va MAX= 135 Kt).
Quindi:
CL_MAX_LA ≥ 2 ·WLA/S
ρ · (1.3)2 · (Va_MAX)2 (4.32)
4.4 Dispositivi di ipersostentazione
Esiste un’incombatibilità di base nel progetto dell’ala di un velivolo. Ali efficienti
in crociera hanno alti carichi alari e profili con basse curvature, mentre in fase
di decollo e di atterraggio, sono più indicati bassi carichi alari e alte curvature.
Considerando che la maggior parte della missione di volo, è svolta in crociera, e che
da questa dipendono la quasi totalità dei consumi, la soluzione migliore è quella di
progettare un’ala con caratteristiche per l’alta velocità e aumentare la portanza in
condizioni di bassa velocità con appropriati dispositivi.
I dispositivi di ipersostentazione (high lift devices) utilizzati, consentono di
incrementare la portanza grazie ai seguenti motivi:
• Incremento della curvatura del profilo (camber)
• Controllo dello strato limite con conseguente miglioramento
della distribuzione delle pressioni, rinvigorendo o rimuovendo
strati limiti con bassa energia (prossimi allo stallo)
• Incremento della superficie di riferimento dell’ala nel caso di
ipersostentatori con estensione della corda durante la deflessione.
Purtroppo nessuna configurazione esistente di flap, combina simultaneamente
queste diverse caratteristiche. Ipersostentatori al bordo di uscita, incrementano
la curvatura e migliorano il flusso al trailing edge, ma causando una riduzione
dell’angolo di incidenza massima. Inoltre promuovono lo stallo al bordo di attacco
per profili sottili. Mentre quelli al bordo di attacco, posticipano od eliminano del
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Figura 4.7: Effetti degli ipersostentatori
tutto lo stallo al leading edge, ma hanno un piccolo effetto sull’aumento di curvatura
e sull’estensione di corda del profilo (Figura 4.7).
I principali dispositivi in uso, sono mostrati in Figura 4.8 ed una stima del loro
peso, per metro quadro di superficie dell’ala in pianta occupata, è fatta a seconda
del peso al decollo del velivolo (Figura 4.9)3.
Figura 4.8: Principali dispositivi di ipersostentazione
Nel codice sono implementati i modelli tipici per le classi dei velivoli considerate,
ma resta comunque possibile, con semplici modifiche, estendere la casistica ad altri
sistemi. Quelli contemplati sono:
Per i dispositivi al bordo di uscita:
– Single Slotted Fowler Flap
3grafici Appendix C di Egbert Torenbeek «Synthesis of Subsonic Airplane Design » , 1976
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Figura 4.9: Stima statistica del peso degli ipersostentatori
– Double Slotted Flap with Fixed Vane
– Double Slotted Flap with flap extension
Per i dispositivi al bordo di attacco:
– Slat : Slotted Leading Edge Flap
Slotted flap Possono essere single, double o triple slot ma il principio su cui
si basano, è sempre quello di aumentare la curvatura e nei più complessi,
estendere la corda. I fenomeni di distacco sono ritardati dalla presenza di una
fessura (slot) che si crea al momento della deflessione del flap e può essere
di dimensione fissa (fixed vane) o variabile con l’apertura. Questa agisce
in modo tale da consentire un flusso di «sovrapressione» dal ventre dell’ala
verso il dorso, andando ad aumentare l’energia dello strato limite e ritardando
in questo modo il suo distacco. Contribuendo con questo ulteriore effetto
all’aumento della portanza e alla riduzione di resistenza.
Fowler lap Sono caratterizzati da una superficie estensibile e rotante che aumen-
ta la corda e l’inarcamento del profilo. Hanno lo stesso funzionamento dei
precedenti per la presenza dello slot, ma con una marcata fuoriuscita del flap.
I dispositivi di ipersostentazione al bordo d’attacco sono usati principalmente
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per ritardare lo stallo ad alti angoli d’incidenza, abbattendo l’elevato picco di
aspirazione che si forma al nose del profilo.
Slat Forniscono un incremento di curvatura, una fessura e un aumento della
superficie alare. Gli Slat sono dispositivi largamente usati per migliorare le
prestazioni in bassa velocità ed il comportamento in manovre durante il volo
transonico. A velocità transoniche gli Slat sono dunque adoperati per ridurre
la tendenza al buffeting che limita la portanza utilizzabile.
I dispositivi adottati sono fissati in ingresso dal velivolo di riferimento e verificati,
in questa fase del progetto, con formule di prima approssimazione su base statistica
[R], rimandando all’applicazione di modelli più accurati e complessi [T], ad una
fase successiva (Post processing4).
Il calcolo dei coefficienti di portanza massimi (CL MAX LA e CL MAX TO) è ottenuto
sommando al coefficiente dell’ala «pulita» (clean wing)5, il contributo dovuto ai
dispositivi di bordo di attacco e di bordo di uscita, sia per la configurazione di
decollo che per quella in atterraggio.
CL_MAX_LA=
(
CL_MAX
)
Clean
+
(
∆CL_MAX
)
Slat_LA+
(
∆CL_MAX
)
Flap_LA (4.33)
CL_MAX_TO=
(
CL_MAX
)
Clean
+
(
∆CL_MAX
)
Slat_TO+
(
∆CL_MAX
)
Flap_TO (4.34)
I profilo utilizzato è il NACA 65A 412, le cui caratteristiche sono riportate in
[A], ma può essere sostituito in ingresso (Figura 4.10).
Figura 4.10: Vari tipi di profilo
Il coefficiente dell’ala pulita (3D) è usualmente pari a circa il 90% del coefficiente
di portanza massimo del profilo (2D), moltiplicato per il coseno dell’angolo di freccia
al 25% della corda, per valutare la riduzione dovuta agli effetti tridimensionali del
flusso di aria, sull’ala a freccia.
4Il Post processing è una parte del programma implementato, in cui le configurazioni definite,
sono analizzate una alla volta nel dettaglio
5priva dei sistemi di ipersostentazione
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In pratica: (
CL_MAX
)
Clean
= 0.9 · Cl_max · cos (Λ25) (4.35)
Dove
CL MAX : coefficiente di portanza massimo dell’ala pulita 3D
Cl MAX: coefficiente di portanza massimo del profilo 2D
∆25 : angolo di freccia al 25% della corda
La variazione del coefficiente di portanza dovuta ai dispositivi Fowler ed agli
Slat, per la condizione di atterraggio, è calcolata utilizzando i dati approssimati,
riportati in (Tabella 4.7), con la seguente relazione:
(
∆CL_MAX
)
Slat_LA = 0.9 ·∆Cl_max ·
(
SFlapped
S
)
· cos (ΛH.L.) (4.36)(
∆CL_MAX
)
Flap_LA = 0.9 ·∆Cl_max ·
(
SFlapped
S
)
· cos (ΛH.L.) (4.37)
Tabella 4.7: Stima statistica del contributo degli ipersostentatori
Flaps ∆Cl Max Leading Edge Device ∆Cl Max
Plain and split 0.9 Fixed slot 0.2
Slotted 1.3 Leading edge flaps 0.3
Fowler 1.3 c’/c Kruger flap 0.3
Double slotted 1.6 c’/c Slat 0.4 c’/c
Triple slotted 1.9 c’/c
Analogamente a quanto fatto per il Cl max dell’ala pulita, il coefficiente 0.9 e
il coseno dell’angolo di freccia al perno di rotazione (hinge line) del dispositivo,
tengono conto del fatto che si tratta di un ala tridimensionale.
Il rapporto c’/c per i flaps è ricavato dal grafico6 di Figura 4.11 utilizzando la
trasformazione seguente:
c′
c
= 1 +
(
∆c
cf
)
· cf
c
(4.38)
cf/c : rapporto fra la corda della superficie mobile (calcolata conside-
rando la posizione del rear spar), e quella del profilo
∆c/cf : rapporto tra l’estensione della corda del profilo all’estrazione
del flaps e la corda della superficie mobile
6E.Torenbeek, Synthesis of Subsonic Airplane Design 1976, Appendice G2
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Figura 4.11: Valori tipici di estensione dei flaps
I : Fixed Hinge
a : zh/cf = 0.2
b : zh/cf = 0.4
II : Typical optimum flap position
a : single slotted
b : double slotted, fixed vane
III : Double slotted, variable geome-
try with flap extesion
IV : Fowler
a : single slotted, double slot-
ted with fixed vane
b : double and triple slotted
with flap extension
Per gli slat, il rapporto fra la corda in posizione estesa e la corda in posizione
retratta è assunto pari a 1.1, considerando per questi dispositivi, una estensione
tipica del 10% della corda.
I valori degli angoli di deflessione per le condizioni analizzate (decollo/atterraggio)
sono invece tratti da table 7-2 di [T] come valori tipici e riportati in (Tabella 4.8)
La variazione del coefficiente di portanza dovuta agli ipersostentatori in con-
dizioni di decollo è invece calcolata come percentuale (80%) di quella dovuta alle
condizioni di atterraggio, precedentemente valutate.(
∆CL_MAX
)
Slat_TO = 0.8 ·
(
∆CL_MAX
)
Slat_LA (4.39)(
∆CL_MAX
)
Flap_TO = 0.8 ·
(
∆CL_MAX
)
Flap_LA (4.40)
Nel calcolo dei valori complessivi di CL MAX LA e CL MAX TO deve essere considerato
il contributo deportante della coda pari al 5% della portanza totale.
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Tabella 4.8: Angoli tipici per i dispositivi di ipersostentazione
High Lift Device Typical Flap Angle [deg]
Trailing edge Leading Edge Takeoff Landing
Plain 20 60
Single slotted 20 40
Fowler 15 40
Double slotted 20 50
slat 20 50
Triple slotted slat 20 40
4.4.1 Metodo di seconda approssimazione
Per procedere ad un dimensionamento più razionale degli ipersostentatori,
valutandone le prestazioni in modo più accurato, è stata utilizzata parte della
procedura indicata da Torenbeek 7.
Il metodo è basato sul calcolo,della variazione del coefficiente di portanza, dovuta
alla deflessione degli ipersostentatori al bordo di uscita, per il profilo medio nel caso
bidimensionale (2D). Il fattore di efficienza rappresenta il rapporto dell’aumento di
portanza misurato sperimentalmente su quello teorico, riscontrato per diversi tipi
di flaps. La previsione dell’aumento di portanza per il velivolo completo, prosegue
estendendo i risultati al caso tridimensionale ed apportando piccole correzioni
dovute alla presenza della fusoliera e delle superfici di coda.
Le prestazioni degli ipersostentatori in 2D, sono calcolate tenendo conto del
tipo, delle dimensioni (percentuale di corda, estensione ecc.) e dell’efficienza di
portanza (η).
Figura 4.12: Calcolo delle prestazioni degli HLD in bidimensionale (2)
7E. Torenbeek, Synthesis of subsonic airplane Design appendice G
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Partendo dai risultati sperimentali del profilo scelto (NACA 65 A 412), con
corda pari alla corda media aerodinamica, si calcola la variazione del coefficiente di
portanza ad angolo di incidenza nullo (∆Clo), quella del coefficiente di portanza
massimo (∆Clmax) e la nuova pendenza della curva di portanza (Clα), dovuti all’e-
strazione dei sistemi di ipersostentazione. Tali variazioni, calcolate sia per gli HLD
al trailing edge che al leading Edge, sommate ai valori del profilo clean permettono
di disegnare la curva di portanza dell’ala ipersostentata in bidimensionale per
configurazioni tipiche all’atterraggio.
Studiato il comportamento in bidimensionale alla generica sezione, il coefficiente
di portanza complessivo, dell’intero velivolo, è dato dalla somma dei seguenti
contributi:
1. CL max dell’ala pulita, clean (calcolato con il metodo Raymer);
2. Delta CL dovuto agli ipersostentatori al bordo di uscita;
3. Contributo delta CL dovuto all’interferenza della fusoliera con l’ala;
4. Delta CL (negativo) dovuto alla deportanza delle superfici di coda.
5. Contributo CL negativo dovuto al cut out dei flap a causa della scia dei
motori8.
A questi, deve essere sommato il contributo dato dall’ipersostentatori al bordo
di entrata, e una volta confrontato il CLmax ottenibile con i due dispositivi, con il
valore del CLmax richiesto all’atterraggio e al decollo (in bassa velocità), è possibile
verificare se i flaps e gli slat utilizzati sono sufficienti a soddisfare le prestazioni
richieste, oppure se si deve ricorrere all’ uso di altri sistemi di ipersostentazione.
Il massimo CL che può essere sviluppato dall’ala fornita di ipersostentatori estesi
(flaps e slats simultaneamente deflessi) può essere determinato mediante la seguente
relazione:
CLmax = C
wing3D
Lmax
+ ∆Cflap
Lmax
+ ∆Cslat
Lmax
+ ∆Cfus
Lmax
+ ∆CHT
Lmax
(4.41)
CL dell’ala priva di ipersostentatori (clean)
Indicato con Cl max il coefficiente di portanza massima sviluppato dal profilo
supercritico adottato, allora il CwingcleanLmax fornito dall’ala in configurazione pulita
(flaps e slats retratti) può essere valutato con la formula :
CwingcleanLmax = 0.9 · Clmax · cos(Λ25) (4.42)
dove con Λ25 è indicato l’angolo di freccia dell’ala al 25% della corda.
8Quest’ultimo contributo può anche essere trascurato visto che le interruzioni della superficie
dei flap è sempre più piccola grazie ai nuovi materiali
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Prestazione dei flaps
L’incremento del coefficiente. di portanza dovuto ai flaps estesi viene calcolato
mediante la relazione:
∆Cflap
Lmax
= 0.92 ·∆Cflap
lmax
· Sflapped
S
· cos(Λ25) (4.43)
avendo indicato con Sflapped la superficie «flappata» dell’ala ( la cui superficie di
riferimento è S ). La grandezza incognita è indicata con «l» minuscola perché riferita
al 2D e rappresenta l’incremento di portanza massimo del profilo caratteristico,
dovuto alla deflessione del flap. Per profili che presentano il distacco connesso con
la geometria del bordo di attacco l’incremento del coefficiente di portanza massimo
può essere valutato come frazione di quello relativo ad incidenza nulla:
∆Cflap
lmax
=
2
3
·∆Cflaplo (4.44)
essendo
∆Cflaplo = C
·
lαηδ · αδ · δf ·
c′
c
+ Clo ·
(
c′
c
− 1
)
(4.45)
C’lα: è la pendenza della curva del profilo con flap estratto
(corda=c’)
Clo: è il coefficiente di portanza ad incidenza nulla del profilo
base
ηδ: è l’efficienza del flap per angoli di deflessione pari a δ
αδ: è il fattore di portanza teorico del flap Clδ/Clα
δf: è l’angolo di deflessione del flap
c’: è la nuova corda del profilo data dall’estrazione del flap
c: è la corda del profilo base posta pari alla mac
Utilizzando la (Figura 4.11) e la (Figura 4.13) oppure (Figura 4.14), conoscendo
il parametro δf , si determinano i valori di ∆c/cf e di ηδ.
Tramite l’equazione ?? per risalire al valore di αδ si utilizzano le seguenti
relazioni:
θf = ar cos
[
2 ·
(cf
c
)
− 1
]
(4.46)
αδ = 1− θf − sen(θf )
pi
(4.47)
Al momento rimane incognita la grandezza C’lαl che può essere approssimata
con 2pi oppure calcolata con la seguente relazione:
C ′lα = Clα ·
c′
c
·
[
1− cf
c′
· sin2(δf )
]
(4.48)
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Figura 4.13: Valori tipici dell’efficienza dei flaps - single
Figura 4.14: Valori dell’efficienza - auxiliary
Prestazioni per gli SLAT
Analogamente a quanto scritto per i flaps, anche per gli slats vale una relazione
analoga del tipo:
∆CslatL_max = ∆C
slat
l_max ·
Sflapped
S
· cos2(Λ25) (4.49)
88
4. Bassa Velocità
4.4.2 Verifiche di Bassa Velocità
Una volta scelto il propulsore da impiegare, le verifiche di bassa velocità consisto-
no nel definire un sistema di ipersostentazione idoneo a garantire il soddisfacimento
delle norme e dei requisiti di specifica, sia per la fase di decollo che per quella di
atterraggio.
Le verifiche sono eseguite calcolando il coefficiente di portanza del velivolo con
l’ausilio dei dispositivi prescelti, nelle configurazioni indicate (Takeoff e Landing),
e accertando che i valori ottenuti appartengano all’intervallo di validità (range),
precedentemente calcolato applicaziondo i regolamenti (vedi grafici).
Il range di scelta del CL massimo è ottenuto dall’intersezione delle curve viste
con le retta del rapporto T/W con un margine di sicurezza del 5% , vedi linea
tratteggiata.
Se il coefficiente di portanza massimo, non rientra negli intervalli previsti, allora
i dispositivi prescelti devono essere cambiati, oppure incrementata la spinta.
E’ bene notare che la scelta del dispositivo di ipersostentazione non è estranea
alle funzioni di vincolo diagrammate, essendo queste dipendenti dal coefficiente di
resistenza parassita, la cui variazione è legata all’angolo di deflessione dello stesso.
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Analisi dei costi
5.1 Introduzione
Lo studio parametrico indicato nel dimensionamento di alta e bassa velocità, in
accordo con le finalità del progetto concettuale, genera numerose configurazioni di
velivoli che soddisfano i requisiti operativi e di sicurezza. Quale sia la scelta migliore
fra più configurazioni idonee, può dipendere da diversi fattori, ma trattandosi di
un velivolo commerciale, la scelta sarà orientata mediante valutazioni di carattere
economico.
Il costo di un nuovo velivolo è valutato per via statistica e la sua previsione, deriva
da quello sostenuto per velivoli precedenti. L’effettivo costo di aerei già realizzati,
non è comunque semplice da determinare. Una delle maggiori difficoltà consiste nello
stabilire la spesa sostenuta per la ricerca e lo sviluppo siglata RDT&E (Research
Development, test and Evaluation). Le informazioni utilizzate nel progetto, possono
derivare da programmi avviati in precedenza e nel seguito interrotti, che non hanno
prodotto un ritorno economico, pur contribuendo all’aumento della conoscenza
specifica. Altra difficoltà può essere invece l’attualizzazione dei costi, nonostante
l’uso dei vari indici economici. Infatti, non tutti i costi subiscono lo stesso rapporto
di inflazione, come ad esempio il costo dell’alluminio ed i salari dei dipendenti.
Oppure per il semplice fatto che riportare al costo attuale non è sufficiente, tecnologie
concorrenziali in passato, sono state superate con il progredire della tecnica.
I costi totali di un velivolo, non si limitano alla sola produzione, ma vanno dalla
sua concezione fino allo smaltimento (Figura ??), secondo un ciclo di vita, definito
per l’appunto Life Cycle Cost (LCC ). Esso comprende oltre ai costi RDT&E,
i costi di produzione veri e propri, le strutture di supporto (ad es.Hangar), gli
equipaggiamenti necessari, i costi operativi e quelli per il mantenimento.
Durante il progetto concettuale viene eseguita una stima per tutte le voci di
costo e, alla fine dell’analisi, prodotto un documento definito CER (Cost Estimating
Relationship).
I fattori che influenzano il costo di un velivolo sono di varia natura come la
velocità massima, il grado di sofisticazione dell’avionica, il numero dei velivoli
prodotti ma, il peso, resta sempre il più importante termine di paragone all’interno
di una stessa classe. Con l’esperienza acquisita, semplicemente moltiplicando il
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Figura 5.1: Elementi dei costi di un velivolo
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peso per il costo al kilo, alle volte può essere ottenuta una stima migliore dei più
sofisticati CER.
I costi di ricerca e sviluppo e quelli di produzione ( o Flyaway) sono spesso
sommati fra loro nell’elaboare i CER, vista la difficoltà sopra menzionata nel
separare il primo dai costi dell’industria.
Una distinzione nel costo del velivolo può esser fatta dividendo in costi interni
all’industria aeronautica, legati alla realizzazione vera e propria del velivolo, definiti
MSSP (Manufacturer’s Standard Study Price), ed in costi per la compagnia aerea,
che oltre al costo di acquisto ADP (Aircraft Delivery Price) deve includere quelli di
esercizio.
5.2 Manufacturer’s Standard Study Price
I CERs sviluppati dalla RAND Corporation e conosciuti come DAPCA IV
(Development and Procurament Cost of Aircraft model) sono i più utilizzati per
l’analisi dei costi nel progetto concettuale. Non tanto perché sono i migliori per
ogni tipo di velivolo, quanto per la loro reperibilità ed il merito, di fornire risultati
ragionevoli per diverse classi, come: caccia, bombardieri e aerei da trasporto. Tale
modello, aggiornato al 1999 [R], è stato elaborato su basi statistiche a partire da
dati storici su aerei militari e le sue voci di costo, sono funzioni di tre parametri
fondamentali:
We : Peso a vuoto (Empty Weight) [lb]
Vmax: Velocità massima [Kts]
Q : Quantità di aerei prodotta
Il Manufacturer’s Standard Study Price (in US$) è il costo sostenuto per la
produzione di un singolo velivolo e per definizione:
Per definizione si ha:
MSSP =
RDT&E + Flyaway
Q
(5.1)
Con il DAPCA IV, i costi sostenuti per la ricerca, lo sviluppo e la produzione,
sono stimati attraverso le ore di lavoro richieste per il progetto (engineering),
l’allestimento di apparecchiature necessarie (tooling), la produzione vera e propria
(manufacturing) ed il controllo di qualità (quality control). Moltiplicando le ore
calcolate per il costo orario di ognuna di esse, sono ottenuti i costi indicati, a cui
devono essere sommati quelli per lo sviluppo ed il supporto (development), i test di
volo(flight test, i materiali, l’avionica ed i costi per l’acquisto di ogni singolo motore,
che sono invece valutati direttamente con apposite formule.
In sostanza:
MSSP =
CpH + CDEV + CFLT + CMAT + CAV + CEng ·NEng
Q
(5.2)
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dove
CpH = RE ·HE +RTool ·HTool +RMan ·HMan +RQC ·HQC (5.3)
Le ore di lavoro sono calcolate con le seguenti formule nel sistema (fps):
HE = 7.07 ·WE0.777 · VMAX0.894 ·Q0.163 (5.4)
HTool = 8.71 ·WE0.777 · VMAX0.696 ·Q0.263 (5.5)
HMan = 10.72 ·WE0.82 · VMAX0.484 ·Q0.641 (5.6)
HQC = 0.133 ·HMan (5.7)
Mentre i costi orari sono quelli medi complessivi, perché oltre ai salari pagati ai
dipendenti, includono i loro benefici, i costi amministrativi ecc.. Questi sono dati
in dollari e valutati come segue:
RE = 86 costo medio per engineering
RTool = 88 costo medio per tooling
RMan = 73 costo medio per manufacturing
RQC = 81 costo medio per quality control
I costi calcolati direttamente invece sono dati da:
Costi di sviluppo e supporto:
CDEV = 66 ·W 0.630E · V 1.3MAX (5.8)
Costo per i test di volo:
CFLT = 1807.1 ·W 0.325E · V 0.822MAX · FTA1.21 (5.9)
Costo dei materiali :
CMAT = 16 ·W 0.921E · V 0.621MAX ·Q0.799 (5.10)
Costo per l’avionica :
CAV =
(
av_p
100− av_p
)
· (CpH + CDEV + CFLT + CMAT + Ceng ·Neng) (5.11)
Costo dei motori :
CEng =
(
2.451 · 10−14) ·T 3pf − (2.846 · 10−9) ·T 2pf + (1.838 · 10−4) ·Tpf + 6.321 · 10−1
(5.12)
Con (av p) è inteso il costo dell’avionica in percentuale dello MSSP e varia da
un 5% al 25% e con FTA il numero di velivoli impiegati per test di volo ( da 2 a 6 )
I valori dei costi espressi in dollari sono relativi al 1999, per essere aggiornati
all’anno corrente devono essere moltiplicati per il rapporto del suo CPI (Consumer
Price Index) su quello dell’anno indicato (CPI99 = 166.6).
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5.3 Costi per le compagnie aeree
Nella trattazione seguente viene considerati i costi dal punto di vista delle
compagnie aeree, per le quali l’acquisto del velivolo deve portare una rendita
sufficiente a giustificare l’investimento totale.
I costi operativi che gravano sulle compagnie aeree (TOC: Total Operating Cost)
sono generalmente divisi in due grandi contributi:
TOC = IOC +DOC (5.13)
IOC : Costi operativi indiretti ( Indirect Operating Costs )
DOC : Costi operativi diretti ( Direct Operating Costs )
I primi sono legati alla gestione della compagnia aerea e dipendono da aspetti
non connessi alle caratteristiche costruttive e prestazionali del velivolo, come ad
esempio i costi di amministrazione, quelli degli uffici, i costi delle biglietterie ecc..
Per grandi compagnie possono arrivare ad essere il 50% del totale, ma variano molto
da una compagnia all’altra e non si prestano quindi ad una valutazione statistica.
I secondi (DOC), possono essere considerati, a ragion veduta, un’espressione
della bontà dei risultati ingegneristici conseguiti e quindi, saranno analizzati nel
seguito per la selezione della configurazione vincente fra quelle possibili, utilizzando
un criterio di scelta di tipo economico.
Le ipotesi fatte riguardano il numero dei velivoli prodotti (500 unità), ed il
costo dell’avionica, molto variabile negli ultimi anni, ma costante per tutti i velivoli
analizzati, di conseguenza ininfluente in termini di confronto.
Il costo del singolo motore è ricavato per via statistica dalla Figura 5.2 che
mostra l’andamento del costo dei propulsori, in base alla spinta a punto fisso fornita.
La curva presenta un marcato aumento di pendenza oltre le 60000 lb di spinta,
evidenziando un limite economico ai vantaggiosi eccessi di spinta.
5.3.1 Costi Operativi Diretti
Nei costi operativi diretti sono incluse tutte le spese connesse all’impiego del
velivolo, divise in costi di proprietà (Annual Costs), di manutenzione (Maintenance
Costs) e costi di volo (Flight Costs) come mostrato in Figura 5.3.
I DOC, indicano quanto costa (in dollari), trasportare un passeggero per
chilometro di tratta percorsa e per definizione sono:
DOC =
TC
Npass · VB (5.14)
dove
TC : costi totali per ora di volo
Npass : numero dei passeggeri
VB : velocità commerciale
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Figura 5.2: Andamento statistico del costo dei propulsori in funzione della spinta
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Figura 5.3: Schema di suddivisione dei costi diretti
Dall’esame della formula si nota che per far scendere i DOC, oltre a diminuire i
costi totali, possono essere aumentati i passeggeri e la velocità commerciale. Allo
stesso tempo però, deve essere osservato che il primo comporta un aumento di peso,
con conseguente aumento dei costi in generale, mentre con il secondo aumentano i
costi di progettazione e costruzione per avere Mach di volo maggiori.
La velocità commerciale (VB : Block speed) è definita come:
VB =
R
Bt
(5.15)
Con
R : lunghezza della tratta (Range)
Bt : tempo totale di svolgimento della missione (Block Time)
La dipendenza dalla velocità commerciale, anziché da quella di crociera, evidenzia
inoltre, come i DOC, siano funzione della lunghezza di tratta. Per brevi tratte la
produttività diminuisce, aumentando l’incidenza dei tempi spesi per le manovre a
terra, sul tempo di volo.
Il modello riportato nei requisiti AEA si riferisce ad un profilo di missione
standard, descritto in 7 fasi (Figura 5.4).
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Figura 5.4: Schema di missione standard AEA
Il Block Time è il tempo totale della missione, inteso come il tempo trascorso
da quando il velivolo «rilascia i freni» all’aeroporto di partenza, fino a quando
è nuovamente fermo nella piazzola dell’aeroporto di arrivo. Questo è dato dalla
somma di due termini: uno dipendente dalla missione di volo FLTt (Flight Time)
e l’altro costante, che tiene conto delle manovre a terra prima del decollo e dopo
l’atterraggio (start-up, taxi-in e taxi-out). La parte costante differisce in base alla
lunghezza di tratta che compie il velivolo:
Short-Medium Range : Bt= FLTt+0.25
Long Range : Bt= FLTt+0.42
Mentre il FLTt è costituito dalla somma dei tempi impiegati per percorrere i vari
segmenti in cui è divisa la tratta a quota costante e Mach costante, più il tempo
necessario alla fase di attesa in volo ( 8 min) e un’aliquota dovuta alla fase di salita
e di discesa alla quota di crociera.
FLTt =
(
tSGM_1 + tSGM_2 + ...+ tSGM_N
)
+ TLOITER + TCLIMB + TDESCENT
(5.16)
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Conoscendo il tempo impiegato per compiere la missione tipica (Bt) è possibile
calcolare i costi totali (CT) per ora di volo e procedere al calcolo dei DOC. Questi,
sono dati dalla somma dei costi annuali o di proprietà (CA), dei costi di volo e di
quelli per la manutenzione e l’ispezione, come mostrato nello schema di Figura 5.3.
TC = CA+ CV + CM (5.17)
Costi di Proprietà (CA)
I costi di proprietà o Annual Costs (in US$/flt hrs), sono costituiti essenzialmente
da 3 voci:
CA = AD + AI + AA (5.18)
Deprezzamento :
AD =
TI
14 · U (5.19)
Interessi :
AI =
0.05 · TI
U
(5.20)
Assicurazioni :
AA =
0.006 · TI
U
(5.21)
Il deprezzamento o obsolescenza dipende da quanti anni sono stati previsti per
l’ammortamento della cifra, corrispondente al prezzo di vendita, tenendo conto
del tipo di tecnologia usata per la produzione dell’aereo. Sebbene un velivolo da
trasporto civile sia ad oggi concepito per una vita operativa di almeno 20/25 anni,
si ipotizza un periodo di ammortamento di 14 anni.
Gli interessi calcolati corrispondono ad un tasso medio annuale del 8% su 14
anni.
L’assicurazione riguarda il costo annuale del premio della polizza, proporzionale
al costo iniziale dell’aereo.
L’utilizzazione annua U è data in ore/anno:
Short Medium Range :
U =
3750 ·Bt
Bt+ 0.5
(5.22)
Long Range :
U = 4800 (5.23)
Invece, l’investimento totale TI (Total Investment) per l’acquisto del velivolo è
in US$ correnti corrisponde a:
TI = ADP + AS + ES (5.24)
ADP : Prezzo di consegna ( Aircraft Delivery Price )
AS : Costo dei ricambi della struttura ( Airframe Spares )
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ES : Costo dei ricambi per il motore ( Engine Spares )
Il prezzo di consegna è il prezzo che la compagnia aerea deve pagare all’azienda
produttrice per ogni velivolo acquistato, ed è definito come:
ADP = MSSP + CO + CIPP (5.25)
MSSP : Costo di produzione ( Manufacturer’s Standard Study Price )
CO : Variazioni rispetto alla configurazione base (Chance Orders)
CO = 0.06MSSP (5.26)
CIPP : Interessi capitalizzati sul pagamento dilazionato (Capitalised
Interests on Progress Payments)
CIPP = 0.025MSSP (5.27)
Il costo dei ricambi per la struttura (AS) e per il motore (ES) sono calcolati
come di seguito:
AS = 0.10 · (ADP −BEP ·Neng) (5.28)
ES = 0.30 · (BEP ·Neng) (5.29)
dove
BEP : Costo del singolo motore (Bare Engine Unit Price)
NEng : Numero dei motori
Costi di manutenzione (CM)
La manutenzione comprende il costo dei ricambi più quello del lavoro, per la
manutenzione di:
√
cellula (Airframe)
√
motori (Engine)
In generale questi costi, aumentano con il tempo di volo (FLTt) e scendono
alcrescere dell’utilizzazione annua ( U).
CM = ALABOUR+AMATERIAL+NENG ·(ELABOUR + EMATERIAL)·
(
FLTt+ 1.3
Bt
)
(5.30)
dove le voci di costo rappresentano e sono calcolate, nel modo seguente:
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• Costo della manodopera per la manutenzione della cellula (US$/ flt hrs)
ALABOUR =
(
0.09 ·Waf + 6.7− 350
Waf + 75
)
·
(
0.8 + 0.68 · FLTt
Bt
)
·CRmaint
(5.31)
• Costo del materiale di ricambio per la cellula
AMATERIAL =
(4.2 + 2.2 · FLTt) · (ADP −Neng ·BEP )
Bt
(5.32)
• Costo della manodopera per la manutenzione dei motori (US$/ flt hrs)
ELABOUR = 0.21 · CRmaint · C1 · C3 · (1 + T max)0.4 (5.33)
• Costo annuale del materiale di ricambio dei motori (US$/ flt hrs)
Ematerial = 2.56 · (1 + T max)0.8 · C1 · (C2 + C3) (5.34)
con
Waf : Peso della struttura dell’aereo in tonnellate, ovvero il peso a
vuoto meno il peso dei motori
Waf = Weo −NEng ·WEng (5.35)
Crmaint : Costo orario medio per uomo (55 US$/ flt hr al 1986)
BEP : Costo del singolo motore (Bare Engine Unit Price) (MUS$)
NEng: Numero dei motori
Tmax : Spinta a punto fisso (SL)
ed i coefficienti C1, C2, C3 sono dati da:
C1 = 1.27− 0.2 ·BPR0.2 (5.36)
C2 = 0.4 ·
(
OPR
20
)1.3
+ 0.4 (5.37)
C3 = 0.032 ·Ncomp+K (5.38)
Ncomp : Numero degli stadi di compressione
K : Funzione del numero degli alberi (Nshaft) vedi Tabella 5.1
BPR : Rapporto di diluizione ( By-Pass Ratio)
OPR : Rapporto totale di compressione (Overall Pressare Ratio)
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Tabella 5.1: Valori di K in funzione del numero degli alberi
Nshaft 1 2 3
K 0.50 0.57 0.64
Costi di Volo (CV)
I costi di volo sono dati dalla somma dei costi per il personale di bordo, costi
per il combustibile e di quelli per le tasse. Queste ultime si compongono delle tasse
d’assistenza a terra (Ground Handling Charges), di volo (Navigation Charges) e di
atterraggio (Landing Fees).
CV = CREW cos t+ FUEL cos t+ TAX cos t (5.39)
con i costi in [US$/flt hrs]:
Costo dell’equipaggio :
CREW cos t = Npil · Cpil +Nass · Cass (5.40)
Costo del carburante :
FUEL cos t =
FP ·Wfuel
Bt
(5.41)
Costo delle tasse :
TAX cos t = LF +NC +GHC (5.42)
dove
Tasse d’atterraggio :
LF =
KL ·WTO
Bt
(5.43)
Tasse di navigazione:
NC =
KN ·R
Bt
·
√
WTO
50
(5.44)
Tasse di manovra a terra :
GHC =
KGHC ·Wpayload
Bt
(5.45)
Tabella 5.2: Costanti per il calcolo delle tasse
Tipo di tratta KL KN KGHC
Short-Medium Range 7 0.4 93
Long Range 6 0.17 103
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Le costanti KL, KN e KGHC dipendono dalla lunghezza della tratta R e sono
fissate attraverso la Tabella 5.2:
Nel valutazione dei costi di volo, per effettuare il calcolo, sono stati utilizzati i
seguenti valori :
Cpil : Costo totale dei due piloti (635 US$/flt hrs al 1986)
Cass : Costo per ogni assistenti di volo (77 US$/flt hrs al 1986)
FP : Costo del combustibile (0.25 US$/Kg al 2006)
Negli ultimi anni il costo del combustibile ha subito un notevole aumento
e sebbene l’analisi dei costi esposta, serva principalmente ad una valutazione
comparativa, è anche vero che configurazioni economiche nei consumi sono preferibili,
pur avendo costi superiori in altre voci.
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Centraggio del Velivolo
6.1 Introduzione
Il centraggio o bilanciamento (balance) del velivolo, è effettuato determinando la
posizione del baricentro dei diversi componenti e posizionando l’ala relativamente
alla fusoliera. In questa fase del progetto vengono disposti anche i carrelli, attraverso
lo studio dell’equilibrio al suolo e la verifica dei requisiti geometrici.
Uno dei problemi fondamentali nel centraggio, è l’escursione del baricentro nelle
diverse configurazioni, dovute sia alla variazione e disposizione del carico (passeggeri
e merci), che al consumo di carburante. Il velivolo deve poter essere equilibrato
(trim) in ogni condizione di volo operativa e la posizione del baricentro, affinchè
l’equilibrio sia stabile, deve trovarsi sempre davanti al punto neutro.
Buone proprietà di manovrabilità e stabilità, sono permesse fissando l’escursione
massima entro opportuni limiti, valutabili in percentuale della corda media aerodi-
namica. Se da un lato ampi range di variazione della posizione del baricentro hanno
un effetto positivo, fornendo flessibilità operativa al velivolo, dall’altro, provocano
inconvenienti non trascurabili soprattutto per quanto riguarda il progetto della
coda e dei sistemi di controllo. Una posizione del centro di gravità molto avanzata
rispetto al punto neutro, impone per l’equilibrio, un carico deportante maggiore
sulla coda, con conseguente perdita di portanza globale, oltre a consistenti aumenti
di resistenza per il trim.
Trattando il caso di un aereo da trasporto i limiti estremi alla posizione del
baricentro sono stati fissati al 10% ed al 32% della mac (mean aerodyamic chord).
Le configurazioni di carico analizzate nel presente lavoro, sono le 5 più significa-
tive:
Peso a vuoto (WE) : peso della sola parte strutturale del velivolo, senza carico
pagante, senza carburante e privo di tutti i fluidi e degli equipaggiamenti
necessari a renderlo operativo.
Peso a vuoto operativo (WEO): corrisponde al caso di velivolo provvisto di
equipaggio ma privo di carico pagante e di carburante nei serbatoi.
WEO = WE +WOper (6.1)
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Peso per volo di trasferimento (WTrasf) : Si considera il velivolo nella condi-
zione precedente con i serbatoi riempiti al massimo della possibilità.
WTrasf = WEO +WF max (6.2)
Peso massimo al decollo (WTO): Si considera il velivolo nella condizione di
progetto con il carico pagante e con il carburante necessario alla missione.
WTO = WEO +WF +WPay (6.3)
Peso cautelativo di atterraggio (WZF): Si considera il velivolo nella configu-
razione di peso a vuoto operativo, con a bordo il carico pagante ed i serbatoi
completamente vuoti (Zero Fuel). Questa condizione ha carattere puramente
cautelativo, essendo improbabile che un velivolo atterri senza carburante.
WZF = WEO +WPay (6.4)
La condizione di peso massimo all’atterraggio (80% del WTO) è intermedia tra
la configurazione in condizioni di pieno carico e quella a zero fuel, quindi non è di
interesse ai fini dell’analisi.
Prima di procedere al posizionamento dell’ala rispetto alla fusoliera e verificare
l’escursione del baricentro nelle varie condizioni di carico, devono essere determinati
i baricentri dei singoli gruppi strutturali.
6.2 Baricentro
Considerando un sistema di riferimento solidale con il velivolo e ponendo l’origine
sul piano longitudinale di simmetria, in corrispondenza del nose all’altezza della
trave di pavimento, sono fissati gli assi corrispondenti:
asse x : in direzione dell’asse longitudinale, rivolto verso la coda
asse z : sempre sul piano longitudinale ma rivolto verso l’alto
asse y : diretto in modo da rendere la terna destrorsa
Noti i baricentri dei singoli componenti è possibile stimare la posizione dei c.g.
(center of gravity) del velivolo completo, a seconda delle configurazioni di carico,
mediante le seguenti formule:
xCG =
n∑
i=1
mi × xiCG
n∑
i=1
mi
yCG =
n∑
i=1
mi · yiCG
n∑
i=1
mi
zCG =
n∑
i=1
mi · ziCG
n∑
i=1
mi
(6.5)
Nelle quali xCG, yCG, zCG, rappresentano le coordinate complessive del baricen-
tro, mentre le stesse coordinate con l’apice ” i ” esprimono le coordinate dei singoli
componenti, così come ” mi ” è la massa degli stessi.
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Figura 6.1: Escursioni del baricentro - Airbus A330
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Il primo passo per la determinazione del baricentro dei singoli, è la suddivisione
del velivolo in gruppi principali, come:
Gruppo ALA : Comprendente l’ala, i motori, le nacelles, i piloni, il carrello
principale, il sistema antighiaccio, parte del sistema elettrico (40%), di quello
idraulico e pneumatico (75%), e parte dei controlli di volo (75%).
Gruppo Fusoliera : Comprendente la fusoliera, il carrello anteriore, le superfici
di coda orizzontale e verticale, l’arredamento interno, il sistema di carico,
l’avionica, l’APU, il sistema di condizionamento dell’aria, la parte restante
del sistema elettrico, dei controlli di volo, del sistema idraulico e di quello
pneumatico
Gruppo Carburante : Considerato anche come parte del gruppo ala, è com-
posto da 5 serbatoi di diversa capienza, contenenti quantità prestabilite di
combustibile, a seconda delle configurazioni di carico analizzate. I serbatoi
sono due in ogni semiala, uno interno (inboard) ed uno esterno (outboard) e
uno nella zona di attraversamento ala-fusoliera.
6.2.1 Gruppo Fusoliera
Vista la simmetria del velivolo rispetto al piano verticale (x,z), risulta immediato
scrivere:
yCG = 0 (6.6)
Diversamente, la determinazione dell’ascissa x del baricentro degli elementi che
compongono il velivolo si ottiene considerando un elemento alla volta. Nel calcolo s
ipotizza che il baricentro si trovi all’altezza della trave di pavimento.
Fusoliera
Il baricentro della fusoliera senza carico (cioè a vuoto), è situato ad una distanza
variabile tra il 42% ed il 45% della lunghezza complessiva L (Figura 6.2).
xCGfus = [0.42÷ 0.45] · L (6.7)
Figura 6.2: Posizione del baricentro della fusoliera (solo struttura allestita)
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Carrello Anteriore
Si assume che il baricentro del carrello anteriore (Nose Landing Gear), sia posto
ad una distanza pari al 12% della lunghezza L della fusoliera, in corrispondenza
della porta anteriore d’ingresso alla cabina passeggeri.
xCGNLG= 0.12 · L (6.8)
Il baricentro del carrello secondario, così come quello dei carrelli principali, è
situato per ipotesi a 2/3 della lunghezza della gamba del carrello, a partire dal
perno di rotazione per la retroazione in fusoliera, o dalla falsa trave di collegamento
all’ala, fino al mozzo della ruota.
Coda Orizzontale
Il baricentro della coda orizzontale (Horizontal Tail) è al 42% della corda posta
al 38% della semiapertura alare (bt/2) del piano di coda stesso.
Indicando con xCG HT l’ascissa del baricentro della coda orizzontale rispetto al
sistema di riferimento principale (0; x, y, z), con riferimento alla Figura 6.3, risulta
che:
Figura 6.3: Posizione baricentro coda orizzontale
xCGHT = L− (c− 0.42·c)− (bt
2
− 0.38 · bt
2
) · tan(ΛTEHT ) (6.9)
Coda Verticale
l baricentro della coda verticale (Vertical Tail) si assume situato al 42% della
corda posta al 38% dell’altezza del piano di coda stesso.
Indicando con xCG VT l’ascissa del baricentro della coda verticale rispetto al
sistema di riferimento principale (0; x, y, z), con riferimento alla figura sotto, risulta
che:
xCGV T = L− (c− 0.42·c)− (hv
2
− 0.38 · hv
2
) · tan(ΛTEV T ) (6.10)
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Figura 6.4: Posizione baricentro coda verticale
Equipaggio ed Equipaggiamenti
Per il calcolo del peso a vuoto operativo del velivolo, deve essere considerato
anche il peso dell’equipaggio, composto da due piloti e 1 assistente di bordo ogni
35 passeggeri (arrotondato per eccesso), più il peso di tutti i fluidi, gli oli, i posti a
sedere, il catering e altri equipaggiamenti. Si assume che tali pesi siano distribuiti
lungo la fusoliera in modo uniforme, ma leggermente spostati in avanti, ponendo il
baricentro all’interno del range per la sola fusoliera, perciò:
xOPER = [0.42÷ 0.45] · L (6.11)
Si assume inoltre, che tutta l’impiantistica di bordo nel suo complesso, modifichi
di poco la posizione del baricentro della fusoliera e che, per la maggior parte dei
sistemi, possa essere presa coincidente con esso.
L’avionica e la strumentazione di bordo, insieme all’APU, sono le uniche due
eccezioni, dato che le prime sono poste principalmente nella zona del cockpit, al
nose della fusoliera, mentre la seconda, si trova all’estremità opposta, collocata
all’interno del cono di coda.
xstr&av = 0.4 · LNOSE (6.12)
xAPU = 0.95 · L (6.13)
6.2.2 Gruppo Ala
Il baricentro degli elementi del Gruppo Ala all’inizio è calcolato rispetto al
sistema di riferimento solidale con l’ala, con gli assi diretti come il precedente, ma
con l’origine traslata lungo l’asse x dal nose fino all’apice dell’ala, in corrispondenza
della Center Line. In questo modo è possibile spostare gli elementi del gruppo
posizionando l’ala relativamente alla fusoliera.
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Ala
Il baricentro dell’ala è indicato posto al 70% della distanza tra il longherone
anteriore e quello posteriore della corda al 35% della semiapertura alare b/2 come
rappresentato nella Figura 6.5. Perciò risulta che:
Figura 6.5: Posizione baricentro ala (solo struttura)
xCGwing = 0.18 · c+ 0.7 · cs + 0.35 · b
2
· tan(ΛLEwing) (6.14)
Avendo indicato con la corda alare della sezione posta al 35% di b/2, mentre
con l’angolo di freccia del’ala al bordo di attacco.
Carrello Principale
Il baricentro del carrello principale è posto solitamente al 50-60% della corda
media aerodinamica dell’ala. Per motivi di centraggio e vista la posizione dello stesso
sul velivolo di riferimento, tale stima è modificata in sede di progetto, spostando il
baricentro del MLG (Main Landing Gear) lungo la mac.
Una volta determinata la posizione dell’apice dell’ala sulla center line, relativa-
mente alla fusoliera (xwing), l’ascissa del baricentro rispetto al sistema di riferimento
principale (0; x, y, z) risulta essere data da:
xCGMLG = xwing + xmac + [0.50÷ 0.60] ·mac (6.15)
Il valore è scelto facendo in modo che il carrello possa essere disposto in una
zona a valle del longherone posteriore, compatibilmente con il serbatoio alare ed
allo stesso tempo in una zona libera dalle superfici mobili del bordo di uscita
(Figura 6.6).
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Figura 6.6: Posizione baricentro carrello principale
La posizione del carrello principale è vincolata dal soddisfacimento delle neces-
sarie verifiche affrontate nel seguito.
Impianto Propulsivo
Il baricentro del motore, comprese le gondole, i sistemi e gli equipaggiamenti
inerenti, è posizionato, come mostrato in Figura 6.7, al 40% della lunghezza delle
nacelles, partendo dalla superficie anteriore d’ingresso.
Figura 6.7: Posizione baricentro impianto propulsivo
6.2.3 Gruppo Carburante
Come già detto in precedenza, questo gruppo è solitamente considerato parte
del Gruppo Ala. Tuttavia, essendo composto da più serbatoi e variando molto,
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nelle diverse configurazioni di carico, la quantità di carburante imbarcato e gli stati
di riempimento, è preferibile trattarlo come gruppo a se stante.
I serbatoi sono riempiti in base alla quantità di carburante da imbarcare,
partendo da quelli esterni (outboard), per poi passare a quelli interni (inboard), ed
infine a quello in fusoliera. Tale metodo, nel caso di un riempimento parziale di
tutti i serbatoi, è utile per ridurre il momento flettente presente in ala, dovuto alla
generazione di portanza.
Per configurazioni con le dimensioni dell’ala ormai definite ma, con capienza
dei serbatoi maggiore a quella necessaria, il serbatoio nel cassone alare di fusoliera,
può essere ulteriormente suddiviso in due parti: una anteriore e una posteriore.
Utilizzare le due parti separatamente, consente di migliorare il bilanciamento del
velivolo, con la possibilità durante il volo, di spostare il carburante da una parte
all’altra per mezzo di pompe,.
La posizione del baricentro di un serbatoio tronco conico, di assegnate superfici
di estremità (S1, S2) come mostrato in Figura 6.8, è determinata attraverso l’uso
delle seguenti relazioni:
Figura 6.8: Posizione baricentro serbatoio alare
yCGTANK = α · b (6.16)
con α definito come segue:
α =
1
4
· S1 + 3 · S2 + 2 ·
√
S1 · S2
S1 + S2 +
√
S1 · S2
(6.17)
La coordinata y è misurata a partire dalla sezione iniziale del serbatoio (S1),
mentre, la coordinata x, è calcolata conoscendo la freccia al bordo di attacco e la
posizione dei baricentri sull’asse di mezzeria dei serbatoi, lungo l’apertura alare.
6.2.4 Carico Pagante
Il peso del carico pagante (passeggeri e merci) può essere pensato uniformemente
distribuito, e con il baricentro a circa la metà della cabina passeggeri, all’altezza
del pavimento.
xCGPAY LOAD = [0.45÷ 0.50] · L (6.18)
In realtà, la posizione del baricentro del carico pagante non è fissa, ma dipende
dalla particolare disposizione dei passeggeri e del carico all’interno della fusoliera,
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dando origine al caratteristico grafico «a patate » (Figura 6.9), che diagramma
lo spostamento del baricentro del payload, in base al posto a sedere occupato dai
passeggeri.
Figura 6.9: Diagramma «a patate », sistemazione dei passeggeri
Il riempimento della cabina passeggeri può iniziare da poppa o da prua, ma si
pensa che le prime file del velivolo ad essere occupate siano quelle vicine al finestrino
(volare ha da sempre il suo fascino!).
6.3 Posizione dell’ala
Per determinare l’escursione del baricentro nelle varie condizioni di carico e
verificare che questa sia contenuta entro gli opportuni limiti ( massimo e minimo),
garantendo così un margine di stabilità sufficiente, nella posizione più arretrata, e
una sufficiente manovrabilità, in quella più avanzata, deve essere prima posizionata
l’ala.
L’ala in prima approssimazione è fissata ponendo il baricentro del
velivolo, in configurazione di peso a vuoto operativo, coincidente con il
20–25% della mac. Valore tipico per velivoli da trasporto bimotore in
ala [T].
La formula utilizzata per il posizionamento dell’ala è data dall’equilibrio dei
momenti intorno al baricentro del velivolo, con peso a vuoto operativo ( Gruppo
Fusoliera e Gruppo Ala). Con riferimento alla Figura 6.10 la relazione usata è la
seguente:
XLEMAC = xf − xOE%mac+ Ww
Wf
· (xw − xOE) (6.19)
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Figura 6.10: Determinazione della posizione dell’ala
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XLEMAC : coordinata del Leading Edge della mac rispetto al nose
xf : coordinata del CG della fusoliera a vuoto operativo
xOE%mac: coordinata rispetto al LE della mac del CG dell’intero
velivolo in configurazione di carico a vuoto operativo
Ww: peso del Gruppo Ala a vuoto operativo
Wf: peso del Gruppo Fusoliera a vuoto operativo
xw: coordinata del CG del Gruppo Ala
xOE: coordinata del CG dell’intero velivolo a vuoto operativo
Per aerei da trasporto civile ad ala bassa, il carrello principale è solitamente
disposto in ala, lontano dall’asse longitudinale, per facilitare l’equilibrio durante le
operazioni al suolo (taxing). Fissando l’ala rispetto alla fusoliera, la posizione del
carrello resta vincolata nello spazio creato fra il longherone posteriore ed i flap al
bordo d’uscita (Figura 6.11). In questa ristretta zona dell’ala inboard, permessa
dalla variazione di angolo al kink, il margine di spostamento per soddisfare le
verifiche, è limitato. Il centraggio dell’ala risulta così vincolato a quello del carrello,
dovendo rispettare i requisiti geometrici necessari, anche al posizionamento di
questo.
Il corretto posizionamento relativo del Gruppo Ala, al Gruppo Fusoliera, una
volta noti i baricentri dei singoli componenti, è effettuato calcolando il baricentro
del velivolo nelle cinque condizioni di carico. Le verifiche sul centraggio e sulla
disposizione dei carrelli, sono soddisfatte aggiustando di volta in volta la posizione
del carrello od il baricentro del velivolo completo, spostando avanti o indietro il
Gruppo Ala, relativamente alla fusoliera.
6.4 Vincoli geometrici sulla posizione dei carrelli
Il centraggio del velivolo, ottenuto posizionando l’ala per le diverse configurazioni
di carico, fissa la disposizione del carrello principale e di quello secondario. Per
impedire il ribaltamento durante le manovre a terra e per evitare che parti della
struttura urtino con il suolo nella fase di decollo, tale posizione deve essere verificata.
Per svincolare il centraggio dell’ala, da quello dei carrelli, sarebbe preferibile la
disposizione nella parte inferiore della fusoliera. Questa ha il vantaggio di facilitare le
operazioni di carico, grazie ad una posizione più bassa dei portelloni ma, allo stesso
tempo, rende difficile conferire doti di stabilità al velivolo, durante gli spostamenti
al suolo. La disposizione a «triciclo» invece, risolve tale inconveniente ed è per
questo preferibile.
La valutazione dello schema statico della posizione dei carrelli è eseguita usando
il modello riportato in [R] e [T], ed i vincoli da rispettare, principalmente di natura
geometrica, sono elencati di seguito:
Angolo di seduta θ : Deve essere assunto dell’ordine di circa 15◦ per permet-
tere al velivolo di raggiungere un adeguato angolo di incidenza durante la
rotazione in fase di decollo, impedendo che la parte posteriore della fusoliera
urti contro la pista. Quest’angolo dipende oltre che dalla posizione del carrello,
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Figura 6.11: Esempi di soluzioni costruttive per l’alloggiamento del carrello
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anche dalla sua lunghezza e dal valore dell’angolo di upsweep della fusoliera
(Figura 6.12)
ϑ ∼= 15◦ (6.20)
Angolo β : É l’angolo formato dalla retta verticale passante per l’asse del car-
rello principale e la congiungente il punto medio di contatto dei pneumatici
con il suolo ed il baricentro del velivolo, nella sua posizione più arretrata
(Figura 6.12)
Figura 6.12: Verifica dell’angolo di seduta
Quest’angolo deve essere sempre maggiore dell’angolo di seduta θ, per garantire
che durante la rotazione del velivolo, il baricentro non superi la verticale
dell’appoggio, dando luogo ad un momento che porta l’aereo a «sedersi»sulla
pista. Allo stesso tempo, l’angolo β non deve essere molto maggiore di θ, per
fare in modo che l’aereo non abbia difficoltà nell’effettuare la rotazione al
decollo e non abbia un’eccessiva tendenza ad abbassare il muso all’atterraggio.
In altre parole la posizione del baricentro (nella condizione di carico meno
vantaggiosa) deve essere sufficientemente avanzata rispetto al carrello princi-
pale in modo tale che la proiezione del baricentro sul piano della pista si trovi
sempre davanti alla linea che unisce i due carrelli principali.
β > ϑ (6.21)
Angolo di turn-over Ψ : Questo angolo deve risultare sempre minore di 55◦,
in modo da poter manovrare il velivolo durante le fasi di taxing al suolo,
senza perdere stabilità e ribalti in curva. Fenomeno tipico della soluzione
costruttiva a triciclo anteriore. Con riferimento alla Figura 6.13, valgono le
seguenti relazioni:
α = arctan(
YLG
d
) c = bN · sen(α) (6.22)
Ψ = arctan(
c
ZCG
) (6.23)
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Ψ ≤ 55◦ (6.24)
Figura 6.13: Verifica dell’angolo di turn-over
Forze sul carrello : Tale verifica ha come obiettivo accertare che non si abbiano
carichi elevati o troppo piccoli sul carrello anteriore. Se quest’ultimo fosse
infatti gravato da un carico eccessivo, nascerebbero problemi strutturali, men-
tre se fosse troppo scarico il velivolo non potrebbe manovrare correttamente
a terra.
Indicando con W il peso totale del velivolo, con FM il carico agente sul singolo
carrello principale e con FN quello agente sul carrello anteriore, essendo bM la
distanza tra la posizione posteriore del baricentro e l’asse verticale del carrello
principale, mentre bN la distanza dello stesso baricentro con l’asse del carrello
anteriore (Figura 5.1), deve risultare che:
W = 2 · FM + FN (6.25)
2 · FM · bM − FN · bN = 0 (6.26)
Figura 6.14: Verifica dell’equilibrio al suolo
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Angolo diedro Γ : É l’angolo che l’ala forma con il piano orizzontale (Figu-
ra 6.15). Generalmente:
3◦ < Γ < 5◦ (6.27)
Angolo Φ : L’altezza e la posizione laterale del carrello devono essere tali da
rendere l’angolo Φ superiore a 8◦ in modo da evitare l’impatto della gondola
motore, oppure del tip dell’ala, con la pista, nel caso in cui si atterri con un
certo angolo di rollio (ad esempio in presenza di una raffica, o della scongiurata
ipotesi di un motore inoperativo o dello scoppio di un pneumatico).
Figura 6.15: Verifica dell’angolo Φ
Con riferimento alla figura precedente, conoscendo l’altezza dell’attacco del
pilone all’ala attraverso quella del carrello e l’angolo Γ, e conoscendo le
dimensioni della nacelle, dalla relazione che lega l’altezza dal suolo del ventre
di questa (HE) con l’angolo Φ:
HE = (YE − YLG) · tan(Φ) (6.28)
è possibile ricavare il valore dell’angolo Phi:
Φ = arctg
(
HE
YE − YLG
)
(6.29)
La distanza dall’asse longitudinale della posizione del carrello (YLG) è pari
alla lunghezza della gamba del carrello, più il raggio della ruota, l’escursione
dell’ammortizzatore ed un gap per consentire la retroazione sicura dello stesso
senza che vi sia interferenza con l’altro carrello principale.
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Capitolo7
Struttura e funzionamento del codice
7.1 Introduzione
L’uso di TASAP non necessita di installazione, poiché è sufficiente copiarne
il contenuto (circa 10 MB) all’interno della cartella di lavoro di Matlab (work),
per poter lavorare immediatamente con esso. Le doti di praticità e le dimensioni
contenute sono da attribuire ai semplici file di testo, con i quali Matlab consente
di svolgere complesse operazioni. Infatti, il programma sviluppato non può certo
definirsi semplice, se non nell’uso. La precisa sequenza di istruzioni, divisa in più di
100 file (routine), supera complessivamente le 20000 righe di codice, che operano in
modo iterativo secondo un flusso di calcolo a struttura ramificata.
L’architettura modulare conferita al programma per facilitarne la gestione e lo
sviluppo, è evidenziata dalla suddivisione in cartelle1 (folders o directories), con cui
sono raccolte le varie routine in base all’argomento trattato (Aerodynamics, Cost,
Performance ecc.). Questa suddivisione semplifica la ricerca e l’identificazione delle
stesse, ma non fornisce informazione sulla loro posizione all’interno del flusso. Per
ovviare a tali inconvenienti sono stati adottati, nel nominare i file, prefissi con lettere
in ordine alfabetico, che sottolineano la struttura ad albero del programma. Ad
esempio, con «XA_Nomefile.m» è stata nominata la prima routine “chiamata” dalla
routine madre «X», e con «XAA_Nomefile.m», quella chiamata per prima da questa;
mentre con «XB_Nomefile.m» è stata nominata la seconda routine chiamata dalla
stessa routine madre «X» , e così via. Tale metodo è applicato per quanto possibile,
visto che alcune routine sono richiamate più volte e non sempre dalla stessa.
Le funzioni, invece, sono contrassegnate dal prefisso «Fun», perché non dipen-
dono dalla posizione che occupano all’interno del codice. Queste sono chiamate
con parametri d’ingresso e di uscita propri, definiti nella sua dichiarazione e, a
differenza delle procedure, utilizzano variabili «locali» non “visibili” dall’esterno.
L’isolato ambiente di lavoro (Workspace) di cui godono, conferisce alle funzioni
la piena indipendenza e la possibilità di essere analizzate, modificate o sostituite
comodamente. Se da un lato è preferibile trasformare tutte le routine in funzioni,
per favorire la modularità, dall’altro comporta un “appesantimento” notevole del
programma, per la necessità di caricare ogni volta i dati indispensabili alla funzione.
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Il calcolo, infatti, per la definizione di ogni singola configurazione, produce un
numero considerevole di variabili e, l’alternativa di una loro trasformazione in
variabili «globali», oltre a lasciare irrisolto il problema, occuperebbe inutilmente la
memoria.
All’interno di TASAP, oltre alle 16 directory contenenti le routine e le funzioni
menzionate, sono presenti 5 file principali:
MasterFile : definisce i percorsi (path) delle directory contenute ed i
nomi dei file di input e di output
Init : fissa i valori delle grandezze di riferimento, i fattori di
conversione ed inizializza le variabili in base alle scelte
da input.
Run : è il file di lancio del programma che avvia l’esecuzione
per l’analisi e la definizione delle configurazioni.
PostProcessing : è il file di lancio per l’analisi successiva e la visualizza-
zione grafica dei risultati prodotti nel Run
Options : contiene le opzioni del PostProcessing in due modalità
– multipla
– singola
Dopo aver copiato i file sull’hard disk, in work, oppure “puntando” Matlab alla
directory di TASAP, la prima modifica da apportare per iniziare a lavorare con il
programma, deve essere fatta nel MasterFile, cambiando il percorso di riferimento
«Path_general». Qui sono contenuti anche i nomi dei files di input che verranno
caricati da «Path_In_Dir», ed il nome che verrà dato al file di output, salvato
nella cartella corrispondente al percorso «Path_Out_Dir», oppure, il nome del file
caricato, se a “girare’ sarà il PostProcessing.
Il file Init non necessita di modifiche, salvo casi particolari, mentre quello di
Run può essere modificato per escludere una parte di programma, semplicemente
commentando le routine2.
Una volta effettuato il settaggio e lanciato il Run, l’esecuzione lavora in modo
automatico svolgendo le seguenti operazioni (Figura 7.1): legge il MasterFile, carica
i files di input, inizializza le variabili con Init e richiama le routine principali da cui
poi si dirameranno le altre. Al termine salva i risultati all’interno di un file di testo,
con forma matriciale, di 271 colonne per le righe delle configurazioni generate.
Ottenuta la matrice di output è possibile passare alla parte grafica dell’analisi
dei risultati (Figura 7.7), con due diverse modalità: singola e multipla.
Il file Options per il PostProcessing, ha una funzione simile ai file di input per
il Run, dato che al suo interno contiene dati modificabili, per effettuare un corretto
bilanciamento. Il PostProcessing, infatti, manda in esecuzione la fase successiva del
programma, dedicata alla visualizzazione dei grafici ed al centraggio del velivolo.
Questa seconda fase necessita del file di output prodotto dal Run e, per l’analisi in
modalità singola, deve essere immessa una configurazione valida, che abbia portato
a termine tutti i cicli di calcolo. Quelle valide sono numerate per ordine dei costi
(ord_DOC), nella penultima colonna della matrice di output.
2Meglio evitare. Non saranno salvati i risultati ed il programma potrebbe bloccarsi.
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Figura 7.1: Struttura del «Run»
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7.2 Input
Nonostante l’analisi di sensibilità sia lo studio di come variano le configurazioni
al variare dei parametri principali di progetto, i valori di Mcruise, A, t/c e K%
non sono gli unici dati di ingresso del programma. Infatti, l’obiettivo del software
sviluppato è di potere effettuare un’analisi a lungo raggio, che non sia limitata ad
una classe particolare di velivoli con caratteristiche fissate e missioni ben definite. I
modelli utilizzati sono applicati con una logica parametrica e, svincolati da valori
costanti. Essi variano a seconda del caso con capacità dinamica, e solo attraverso i
dati in ingresso sono completamente definibili.
I dati di input sono suddivisi in 5 files, a seconda della loro tipologia, raccolti
all’interno della directory «Input» contrassegnata dal percorso «Path_In_Dir».
I nomi dei files di input sono:
• Input_Data_ACRef
• Input_Data_Engine
• Input_Data_General
• Input_Data_Mission
• Input_Data_Parameters
L’organizzazione in files non richiede, all’esecuzione del programma, la lunga
immissione dei dati in sequenza e, come nel caso dei motori, consente di creare
un database per la completa sostituzione del file, senza per questo impedirne una
modifica parziale, seguita da un nuovo salvataggio.
I dati contenuti all’interno, così come le altre operazioni all’interno del codice,
sono ampiamente commentati nel dettaglio e, solo per avere una visione panoramica,
nel seguito saranno descritte le parti più salienti.
Input_Data_ACRef : questo file contiene tutti i dati presi dal velivolo di
riferimento (Aircraft Reference) o quelli conosciuti del velivolo in oggetto,
come il peso al decollo, i dati della fusoliera, il numero dei motori, i dati dei
profili, gli ipersostentatori, i dati dei carrelli ecc.. In questo file sono caricati
anche i files «.dat» contenuti nella directory Airfoils, con cui è possibile
tracciare, per punti, i tre profili base (dorso e ventre del profilo al root, kink
e tip) e le due viste (in pianta e di lato) della fusoliera. Una nota particolare
spetta alla superficie di riferimento, che può essere posta uguale a zero per
effettuare il calcolo della superficie di minimum drag (SMD), oppure “snellire” il
programma fissando la superficie di ottimo uguale a quella del velivolo di
riferimento (Figura 7.3).
Input_Data_Engine : qui sono contenuti tutti i dati del motore presi da un
database del dipartimento (Figura 3.3.1) e, per ognuno di essi, è presente un
file nella directory Engine, in modo da poter sostituire velocemente i dati
ed il motore scelto, cambiando semplicemente il nome del file all’interno del
MasterFile.
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Input_Data_General : è il file più esteso, ma quello solitamente meno modifi-
cato. Qui sono contenuti i dati comuni a più velivoli della stessa classe, come i
requisiti AEA, le normative, alcune scelte progettuali, il valore dei coefficienti
(Equazione di Mason) e delle grandezze tipicamente usate ecc.. Un dato di
una certa rilevanza è sicuramente il punto di transizione laminare turbolenta
di ogni componente, che ha notevole influenza sul calcolo della resistenza.
All’interno vi sono anche i controlli sulle verifiche di progetto effettuate, con
la possibilità di arrestare il calcolo delle configurazioni che non le superano.
Input_Data_Mission : In questo file sono contenuti i dati della missione di
progetto, la sua lunghezza, la quota di crociera, la lunghezza della pista, il
numero dei passeggeri ecc.. Da notare che, tratte eccessivamente lunghe com-
portano un un cospicuo carico di carburante e, con la superficie di riferimento
fissa, i cicli interni di calcolo vanno a divergenza, per la necessità di sviluppare
sempre più portanza con conseguenti aumenti di resistenza e di consumo.
Input_Data_Parameters : in ultimo, ma solo per ordine alfabetico, c’è il file
d’input intorno a cui ruota lo scopo del programma. Qui sono presenti i
vettori (array) dei parametri di progetto e tutta una serie di parametri fissati
statisticamente o da regolare, come l’ampiezza dei serbatoi e l’angolo di
deflessione dei flap. Nel definire i parametri di progetto non ci sono limiti nel
loro numero, vista la natura dinamica della matrice di uscita. Tuttavia, per
portare a termine i cicli di calcolo di una configurazione, una macchina di
media potenza, impiega circa 20 secondi e, per evitare di “bloccare” il computer
per ore, sarà bene far prima due conti. I valori tipicamente utilizzati sono 3
per Mcruise, A, e t/c e, 9 per K%, con cui sono generate 243 configurazioni.
Tutti i dati all’interno dei files di input possono essere modificati a piacere o
selezionati in base alle scelte previste, senza alterare il funzionamento del corpo
centrale di TASAP. Naturalmente, i casi contemplati rientrano nel contesto del
progetto concettuale di un velivolo da trasporto e, le unità di misura utilizzate
devono essere quelle espressamente indicate.
7.3 Output
Considerando i molti dati in ingresso e le numerose variabili presenti all’interno
di TASAP, è comprensibile come le risposte, ottenute dai calcoli effettuati per ogni
configurazione, contengano un gran numero di informazioni. Per riuscire a gestire
questa mole di dati il sistema migliore è sicuramente il formato matriciale, in cui
per ogni riga, sono memorizzati i valori di una singola configurazione e, per ogni
colonna, i valori che assume ogni singola variabile o dato. La matrice di uscita
in questo modo è una matrice di 271 colonne per un numero di righe imprecisato.
Infatti, non potendo conoscere a priori il numero di configurazioni per cui è richiesta
l’analisi ( numero dei parametri principali), allora la matrice è stata resa dinamica,
seguendo la logica parametrica prima esposta.
Memorizzare le risposte all’interno di una matrice può essere comodo, nonostante
la gestione degli indici all’interno dei calcoli iterativi non sia così semplice. Il
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problema subentra nella lettura ed interpretazione dei valori, una volta ottenute le
risposte. Per facilitarne la comprensione e la gestione, la matrice è trasformata in file
di testo e salvata all’interno della directory «Output» al percorso «Path_Out_Dir».
Il formato testo riprende lo schema matriciale e permette di contrassegnare le
colonne con il nome delle variabili e le loro unità di misura.
Le risposte sono divise per gruppi in base alla loro tipologia o al calcolo da cui
provengono e, sono raggruppate, con chiaro significato, come segue:
• General Date
• Wing Size
• Tank Size
• Horizontal and Vertical Tail
• Engine, Nacelles and Pylon Size
• NASA Weight
• Cost Analysis
Sebbene una trattazione delle singole risposte sia lunga e inopportuna in tale
contesto, può essere utile ricordare che, nel nominare le variabili, è stata usata una
terminologia anglosassone.
Una nota particolare deve comunque essere menzionata per quanto riguarda
le colonne (verif. 1, verif. 2, verif. 3, . . . ), all’interno del gruppo General Date,
che rappresentano le risposte alle verifiche effettuate. Le verifiche divise in due
gruppi (7 di Alta Velocità e 2 di Bassa Velocità) precedono in ordine le colonne delle
variabili controllate e, riportano uno «0» se la verifica è stata superata e un «1» se è
venuta meno. Altra colonna degna di nota è sicuramente la penultima (ord_DOC),
che riporta con numeri progressivi l’ordine di costo delle configurazioni, dalla più
economica alla più costosa. I risultati del criterio di scelta economico, basato sui
costi operativi diretti (DOC), è sintetizzato in questa colonna ed è basilare per la
fase di PostProcessing. Configurazioni che presentano un «NaN»3 non sono valide
per la successiva fase di analisi e visualizzazione, perché non hanno terminato i
calcoli necessari, vista l’impossibilità di definire un range di CL max, nella fase di
decollo, o di atterraggio, trattata in Bassa Velocità.
Il file di testo in uscita («.out») è contrassegnato nella parte iniziale dagli identifi-
cativi dei files di input che lo hanno generato (nome, data e ora di creazione, numero
di byte), per dare una coerenza ai risultati prodotti. In fase di PostProcessing
sono caricati nuovamente i files di input e la matrice di output, ricostruita dal file
di testo. Qui viene effettuato un controllo di coerenza necessario al centraggio,
perché utilizza i dati da entrambi i files. Se gli identificativi con la marcatura
non coincidono, viene lanciato a video un avvertimento (warning) che può essere
comunque eluso, con il rischio di avere risultati falsati.
3NaN è l’acronimo di Matlab che sta a significare l’assenza di un numero: Not a Number
125
7. Struttura e funzionamento del codice
7.4 Run
Una volta lanciato in esecuzione, il Run opera in maniera automatica fino al
salvataggio del file di output, nella directory specificata. Le routine direttamente
richiamate sono in ordine le seguenti (Figura 7.1):
1. MasterFile
2. Input_Data
3. Init
4. B_High_Speed
5. C_Low_Speed
6. D_Cost_Analysis
7. Save_Output_File
Le routines, con una lettera alfabetica come prefisso, sono chiamate root, e poste
all’interno della directory General. Esse ricalcano i modelli utilizzati, mostrati nella
prima parte del presente lavoro, con una struttura simile al flusso logico seguito nei
corrispondenti capitoli (3, 4, 5).
La routine «B_High_Speed» che implementa il ciclo di Alta Velocità, pur essen-
do la prima, è contrassegnata dalla lettera B, perché inizialmente il dimensionamento
preliminare (A) era a se stante e, solo in seguito è stato trasformato nella funzione
«Fun_Ciclo_Dim_Prl», richiamata dalla stessa routine «B_High_Speed» . Tale
operazione è stata eseguita per poter scegliere, con l’opzione nel file di input General,
se mandare in esecuzione il Run con o senza il preliminare, potendo utilizzare il
peso al decollo del velivolo di riferimento, come peso di primo tentativo.
7.4.1 High Speed
Con la routine «B_High_Speed» il programma svolge i cicli iterativi di calcolo
per il dimensionamento dell’ala di Alta Velocità (Figura 7.2), generando in tal modo
tutte le configurazioni.
Inizialmente TASAP scorre gli array dei parametri principali (Mcruise, A e t/c)
con cicli annidati uno dentro l’altro e, dopo aver selezionato una loro combinazione,
calcola il peso di primo tentativo con il ciclo preliminare, e la superficie di ottimo
con il ciclo della SMD («BC_Min_Drag_Surf»). Sia il peso iniziale che la superficie
di ottimo possono essere fissate pari a quelle del velivolo di riferimento, saltando
una buona parte di iterazioni , e velocizzando notevolmente il calcolo (Figura 7.3).
Tralasciando la descrizione della semplice funzione con cui è ottenuto il peso
preliminare, è opportuno osservare che il ciclo per il calcolo della superficie di minima
resistenza, descritto alla sezione 3.2 e riprodotto in Figura 7.5, è interno ad un ciclo
sul peso massimo al decollo, per definire completamente la configurazione con questa
superficie. Tale ciclo esterno si conclude con la convergenza del peso, fissata da una
differenza percentuale («err_prc_W ») rispetto al peso calcolato nell’iterazione
precedente, oppure, dopo un cero numero di iterazioni («n_count_W_max»).
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Figura 7.2: Ciclo di Alta Velocità
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Figura 7.3: Algoritmi di scelta iniziale in Alta Velocità
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Il ciclo interno invece, per ogni valore del peso in ingresso, svolge continue
iterazioni per i calcolo della SMD e, la sua convergenza è fissata mediante la tolleranza
percentuale «err_prc_Smd ». Trovata la superficie di riferimento viene calcolato
nuovamente il peso e, se non rientra nell’errore percentuale tollerato, con il nuovo
peso è avviato un nuovo ciclo sulla superficie, e cosi via, fino alla convergenza di
entrambi. Gli errori percentuali ed il numero massimo di iterazioni sono fissati ma,
modificabili all’interno del file Init.
Le routine e le funzioni eseguite da «BC_Min_Drag_Surf» (Figura 7.5) sono,
nell’ordine, di seguito elencate:
 BCA_High_Speed_Wing
 BCB_Fuel_Weight_Miss_Eval
 BCC_Fuel_Tank_Wing
 BCD_Nz_Limit_Ultimate
 BCE_NASAWeight_Input_Data
 Fun_NASAWeight
Il modello per il calcolo della geometria ed aerodinamica dell’ala è implementato
dalla routine «BCA_High_Speed_Wing», che al suo interno richiama la funzione
per il calcolo della freccia (sweep):
 Fun_Sweep
 BCAB_Scale_Engine
 BCAD_Wing_Sizing
 BCAE_Tail_Sizing
 BCAG_Total_Wet_Surface
 BCAF_Zero_Lift_Drag
 Fun_Oswald
Le routine utilizzate per il calcolo della superficie di minima resistenza sono
richiamate, in «B_High_Speed», anche nel ciclo esterno sul peso, per la definizione
delle configurazioni con la superficie di ottimo nell’intorno di questa (Figura 7.6).
Osservando la Figura 7.2, con riferimento ai diagrammi di flusso della superficie
di minima resistenza, risulta immediata la similitudine fra i cicli che applicano il
modello delle prestazioni e dei pesi strutturali.
Al momento che il peso al decollo di inizio iterazione corrisponde alla somma
del peso dei suoi componenti principali4 (carico pagante, carburante e peso a vuoto
operativo), la configurazione risulta definita e, prima di salvarla all’interno della
4sarebbe opportuno far ripetere qualche altro ciclo (almeno 5) per garantire la convergenza
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Figura 7.4: Ciclo per la determinazione della SMD
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Figura 7.5: Struttura di «BC_Min_Drag_Surf»
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Figura 7.6: Struttura di «B_High_Speed»
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matrice di tutte le configurazioni («mtrx_ALLcfg») gli sono applicate le opportune
verifiche di progetto.
Le operazioni finora descritte sono ripetute per una nuova combinazione dei
parametri principali, incrementando uno alla volta gli indici degli array, fino ad
esaurimento, per poi passare al ciclo di bassa velocità.
Un elenco di tutte le routine richiamate dalla struttura ad albero sembra inutile,
quanto noioso, e sarà tralasciato nel presente lavoro, grazie ai numerosi commenti
contenuti all’interno del codice. Coloro che si addentreranno nel codice, per un
suo ulteriore sviluppo, avranno modo di capirne l’importanza e, purtroppo, la
complessità.
7.4.2 Low Speed
Con la routine «C_Low_Speed» è implementato il dimensionamento di bassa
velocità, detto anche ciclo, perché applicato ad una configurazione alla volta, fra
quelle definite in precedenza. I dati sono caricati dalla matrice «mtrx_ALLcfg»,
dove il ciclo di Alta Velocità “immagazzina” («BH_Storage_AV_Mtrx») i risultati
delle configurazioni generate.
Le routine direttamente chiamate al suo interno sono:
N CA_Load_Low_Speed
N CC_LE_TE_FlapSize
N CD_TOP_Eval
N CE_TakeOff_Verify
N CF_Landing_Goa_Verify
N CG_HLD_Lift_Coeff_Estimation_Raymer
N CH_Low_Speed_Verify
N CL_Storage_BV_Mtrx
Con «CC_LE_TE_FlapSize »viene calcolata la geometria dei sistemi di iper-
sostentazione, sia al leading edge che al trailing edge, conoscendo a questo punto la
geometria dell’ala. Mentre, con la routine successiva è determinato il TOP (Takeoff
Parameter), per interpolazione lineare dei dati contenuti in array, estratti per punti
dai grafici in questione.
La routine «CE_TakeOff_Verify» e «CF_Landing_Goa_Verify» sono le rou-
tine cardine nel dimensionamento di bassa velocità. Entrambe calcolano le curve
di vincolo del rapporto spinta-peso in funzione del CL Max, per poter determinare
dall’intersezione con la retta orizzontale del rapporto spinta peso disponibile, il
range dei valori di CL Max necessari per superare le verifiche, sebbene una routine
sia per il decollo ( BFL e climb segment)5 e l’altra per l’atterraggio (runway length
e go around)6.
5Normative FAR,JAR: 25.121a, 25.121b e 25.121c
6Normative FAR,JAR: 25.119, 25.121d
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A questo punto del programma, i CL Max dei punti di intersezione sono solamente
calcolati, grazie all’uso di funzioni come «Fun_Pnt_Intercep_Graph», e salvati
nella matrice di uscita, per poter diagrammare le curve in fase di PostProcessing.
La routine «CG_HLD_Lift_Coeff_Estimation_Raymer» effettua una stima
del coefficiente di portanza massimo, grazie al profilo di riferimento e al sistema di
ipersostentazione scelti, che l’ala è in grado di fornire, una volta nota la geometria
delle superfici mobili e la loro disposizione, dal ciclo di alta velocità.7
L’analisi delle verifiche è fatta mediante «CH_Low_Speed_Verify», che con-
trolla se la stima dei CL Max forniti ha un significato ragionevole, compatibile con i
valori statisticamente misurati, e se questi rientrano nel range calcolato, andando
poi ad assegnare il valore «1» o «0» alle verifiche 8 e 9 nel file in uscita.
I dati di bassa velocità sono salvati, nella matrice di tutte le configurazioni, con
l’ultima routine «CL_Storage_BV_Mtrx».
7.4.3 Cost Analysis
Come per «C_Low_Speed» anche la routine per l’analisi dei costi carica una
alla volta tutte le configurazioni, con «DA_Load_Cost_Analysis». Questo sistema
consente di lasciare le routine principali indipendenti fra loro, se non nei valori di
ingresso/uscita, conferendo al programma la pratica modularità.
Con «D_Cost_Analysis» l’impostazione modulare è espressa al meglio, dato
che questa routine richiama al suo interno praticamente solo funzioni, di seguito
elencate:
 DA_Load_Cost_Analysis
 Fun_BlockTime
 Fun_Cost_Analysis_ADP
 Fun_Cost_Analysis_Mnt
 Fun_Cost_Analysis_Flt
 Fun_Cost_Analysis_Own
 Fun_Cost_Analysis_DOC
 DG_Storage_AC_Mtrx
Dopo aver valutato il costo dei motori in funzione della spinta a punto fisso, con
una formula di derivazione statistica (5.2), la funzione «Fun_BlockTime» seguente,
calcola il “tempo di blocco” (Block Time) ed il “tempo di volo” (Flight Time). Il
primo è il tempo impiegato dal rilascio dei freni all’aeroporto di partenza, fino alla
sosta a quello di arrivo, mentre il secondo è calcolato in base alla lunghezza di
tratta e alla velocità media. Quest’ultima è stimata considerando il «t_cruise»8 ed
7Metodo Raymer.
8Somma dei tempi necessari a coprire tutta la tratta, divisa in segmenti, alla quota ed al Mach
fissato
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il t_loiter9, più un’aliquota dipendente dalla classe del velivolo per le fasi di salita
e discesa.
Le funzioni seguenti calcolano, nell’ordine, il prezzo di vendita alle compagnie
aeree (ADP:Aircraft Delivery Price), i costi per il mantenimento sostenuti da
queste, (Maintenance), i costi di volo Flight) ed i costi di proprietà (Ownership),
per ottenere infine i DOC (Direct Operating Costs).
La routine si conclude assegnando a tutte le configurazioni, un ordine di costo,
e salvando tutti i risultati (costi), calcolati all’interno delle funzioni, nella marice di
tutte le configurazioni. Questi risultati saranno richiamati nel PostProcessing per
lanciare a video i grafici a torta (pie chart).
7.5 PostProcessing
Al termine del «Run»i risultati presenti nella matrice «mtrx_ALLcfg» , sono
salvati in un file di testo mediante la routine «Save_Output_File». Questo file di
testo è indispensabile per poter eseguire la seconda fase del programma, indipendente
dalla prima e dedicata alla visualizzazione dei risultati.
Il PostProcessing (Figura 7.7) inizia con la lettura del MasterFile, per poi
cariare i files di input, l’Init e quello di output. Da subito è eseguito il controllo di
coerenza. Sono letti gli identificativi dei files di input (nome, data e ora di creazione,
dimensione) e confrontati con la marcatura, riportata nella parte alta del file di
output, degli identificativi dei files di input che hanno generato, nel Run, i risultati.
Superato il controllo, è ripristinata dal file di testo la matrice di tutte le
configurazioni, chiamata «mtrx_ALLcfg_POST», e letto il file Options. In questo
file sono contenute le scelte con cui opera il PostProcessing, a cominciare dalla
modalità di esecuzione dello stesso.
Le modalità previste sono :
–> multiple
–> single
La prima visualizza i risultati di tutte le configurazioni prodotte, consentendo lo
studio grafico di analisi di sensibilità, mentre l’altra, analizza la sola configurazione
scelta, operando il centraggio.
7.5.1 Multiple
I grafici in modalità multiple, possono essere di due tipi:
- multiple_plot
- single_plot
9tempo impiegato per la fase di attesa
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Figura 7.7: Strutture del «PostProcessing»
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Figura 7.8: Struttura della modalità multipla e singola del «PostProcessing»
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Ogni grafico riporta sull’asse delle ascisse il valore del K%, che rappresen-
ta la superficie di riferimento in relazione a quella di ottimo, e sull’asse del-
le ordinate la risposta analizzata. Le risposte che è possibile analizzare sono
tutte quelle riportate su una colonna del file di output, modificando semplice-
mente i parametri di ingresso della funzione «Fun_Plot_Graph_AV_Mpl» (o
«Fun_Plot_Graph_AV_Sgl») contenuta all’interno di «PP_High_Speed_Graph».
Con il «multiple_plot» è possibile visualizzare più grafici in un unica figura
rappresentando la variazione di una stessa risposta per tutte le configurazioni
(Figura 7.9). Con capacità dinamiche, al variare dei parametri, è raffigurata una riga
di grafici per ogni numero di Mach (M), e una colonna per ogni spessore percentuale
(t/c). La variazione dell’allungamento alare (A) è raffigurata diagrammando,
all’interno del grafico, una curva di diverso colore per ogni suo valore.
Il «single_plot», invece, raffigura singolarmente i grafici, uno alla volta, otte-
nendo una visione più chiara a scapito del numero di figure “plottate”10.
7.5.2 Single
Con la modalità singola è possibile analizzare e bilanciare una sola configurazione,
fra quelle presenti nel file di output. Non tutte le configurazioni sono valide per
questa ulteriore fase di studio, ma solo quelle che, nel Run, hanno terminato tutti i
calcoli, arrivando all’analisi dei costi. Alcune configurazioni, infatti, possono essere
bloccate applicando le verifiche oppure, possono essere giudicate impossibili da
dimensionare dal ciclo di bassa velocità. La scelta, solitamente in base ai costi, è
richiesta all’avvio del PostProcessing, con una finestra lanciata a video (input dialog
box ), in cui per default è già selezionato il numero della configurazione di minor
costo.
In questa modalità (Figura 7.8) il PostProcessing carica tutti i dati della
configurazione («PP_Load_Post_Processing»), traccia i grafici del dimensiona-
mento di Bassa Velocità («PP_Low_Speed_Graph»), disegna i grafici a torta
(«DI_Plot_Pie_Chart») ed esegue il bilanciamento («E_Balance») con i parametri
settati in Options. I risultati del centraggio sono visualizzati nella command window
di Matlab e, per una loro corretto valore, necessitano di opportune correzioni dei
parametri. Il parametro più significativo è sicuramente la posizione dell’ala rispetto
alla fusoliera («prc_MAC_CG_Weo»).
La routine successiva («ED_Graph_and_Drawing») aiuta ad effettuare un
corretto centraggio, visualizzando i baricentri dei singoli componenti rispetto alla
mac ed alla fusoliera11, ed inoltre, raffigura il valore del baricentro nelle diverse
configurazioni di carico.
La routine («EG_Triptych») è sicuramente degna di nota poiché raffigura
il trittico del velivolo, con le dimensioni calcolate, variando il disegno in modo
parametrico. Da qui risulta immediato l’errato dimensionamento del velivolo,
rimandando ad una analisi più attenta quelle configurazioni che, a prima vista,
sembrano ben proporzionate.
«EI_Display_and_Draw_HLD» e «EL_Drag_Polar» raffigurano la polare del
10Una figura per ogni risultato e per ogni configurazione.
11Questi sono calcolati in configurazione di carico, per la missione di progetto
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Figura 7.9: Esempio di multiple_plot
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velivolo al variare del Mach, il coefficiente di resistenza in funzione del CL e del
Mach, e la curva di portanza del profilo, con e senza gli ipersostentatori.
l’ultima routine «EM_Flexibility_Analysis»calcola e visualizza il diagramma
di flessibilità della configurazione in esame. Questa routine, semplice ed accurata,
raffigura le distanze percorribili nelle varie configurazioni, date da:
• Maximum Payload Range (L1)
• Nominal Payload Range
• Maximum Fuel Range (L2)
• Ferry Range (L3)
• Extended Range
La distanza percorsa dal velivolo («Xsgm_sum») in dipendenza della configura-
zione di carico scelta è effettuata da «EHA_Distance_Traveled».
Partendo dal peso massimo al decollo («Wto») e dal peso di carbu-
rante imbarcato («Wf_emb») è calcolata la tratta massima percorri-
bile, considerando che, alla fine della missione, deve essere presente il
carburante necessario per la riserva e per la diversione, in modo da
poter affrontare la fase di atterraggio in completa sicurezza. Il calcolo
per effettuare l’atterraggio in sicurezza è effetuato mediante laroutine:
«E_Fuel_Safety_Landing».
La spiegazione del funzionamento di «EHA_Distance_Traveled», sopra ripor-
tata, è stata ripresa dal commento interno alla routine, per evidenziare come le
numerose routine interne, non trattate nel presente lavoro di tesi, possano essere
comprese dai commenti iniziali introdotti.
140
Capitolo8
Applicazioni e Risultati
8.1 Introduzione
Le applicazioni di TASAP hanno lo scopo di verificare il lavoro svolto, per
correggerne o migliorarne il funzionamento, e riscontrare la validità dei modelli
impiegati. Esse nascono da due aspetti fondamentalmente diversi del problema:
applicazioni generiche, per controllare il funzionamento operativo del programma,
ed applicazioni specifiche, per accertare l’attendibilità delle soluzioni.
L’esigenza di “testare il codice per una corretta esecuzione del calcolo, con
risultati grafici accurati per facilitare l’analisi, ha condotto a numerose prove
variando continuamente i casi possibili.
Curato l’aspetto operativo del programma, per riscontrare la validità delle
risposte e dei modelli applicati, in questo capitolo sono progettati con TASAP
alcuni velivoli esistenti e, confrontate le soluzioni ottenute con i dati reali reperiti
in letteratura 1.
I velivoli considerati sono volutamente di diversa classe, dimensione, peso al
decollo e casa costruttrice. Sono velivoli a 2 od a 4 motori, progettati per più di
un propulsore fra quelli usualmente impiegati, scelti in base alla disponibilità dei
dati (diagrammi di flessibilità), per poter effettuare un valido confronto. Infatti,
oltre al confronto delle risposte contenute nella matrice di uscita, applicando il
Postprocessing in modalità singola (single mode), sono generati i diagrammi di
flessibilità a parità di condizioni, e sovrapposti a quelli reali. Questo consente, in
maniera semplice ed immediata, di accertare la validità del modello delle prestazioni,
opportunamente migliorato durante lo sviluppo del software.
Per l’esame della modalità multipla, invece, sono prodotte numerose configura-
zioni al variare dei parametri di progetto principali, prendendo come riferimento un
velivolo di caratteristiche intermedie fra quelli analizzati in precedenza, e su di esse
è effettuata l’analisi di sensibilità.
Infine è stato fatto uno studio progettando nuove configurazioni con gli stessi
file di input utilizzati in precedenza, ma con la superficie di riferimento di minima
resistenza, calcolata per il volo in fase di crociera, in modo da fornire la visione di
un approccio diverso alla progettazione.
1In particolare Airplane Characteristics for Airport Planning e Maintenance Facility Planning
141
8. Applicazioni e Risultati
8.2 Applicazioni specifiche
I velivoli progettati con TASAP, per effettuare un confronto fra le soluzioni
ottenute e quelle reali, sono i seguenti:
√
L’Airbus A320
√
L’Airbus A330
√
L’Airbus A340
√
Il Boeing B777
Tali velivoli sono prodotti in varie versioni e con diversi allestimenti di cui,
purtroppo, non sono noti i dati precisi che li differenziano fra loro. Per questo,
nonostante la continua ricerca di coerenza, è fatto riferimento a dati generici.
Oltre al file di input del velivolo di riferimento («Input_Data_ACRef») ed
a quello dello specifico propulsore impiegato («Input_Data_Engine»), anche nel
file dei parametri di progetto («Input_Data_Parameters»), al posto dei valori
tipici sono utilizzati quelli del velivolo obiettivo. Quindi, insieme alle dimensioni
esterne della fusoliera, ai sistemi di ipersostentazione adottati ed ai carrelli con i
relativi pneumatici, sono dati anche i parametri utilizzati (generalmente in forma
adimensionalizzata): sia quelli principali di progetto (Tabella 8.1) che i rapporti di
rastremazione, di ala e coda, più il coefficiente ηk/ηr2 ed α3. Le altre percentuali
o rapporti presenti nei file di input, come le superfici flappate o la posizione dei
longheroni rispetto al bordo di attacco e quella delle nacelle sui piloni subalari, sono
lasciate a valori tipici di progetto.
Per definire completamente la specifica è assegnata anche la missione nel file di
input («Input_Data_Mission») in cui è definita la lunghezza di tratta, la quota
di crociera, la lunghezza e la quota della pista di decollo e di atterraggio. Infine,
è determinato il carico pagante, con il numero dei passeggeri, dei container ed il
volume bulk occupato.
Il numero dei passeggeri è calcolato allestendo la fusoliera del velivolo in classe
unica e, ponendo le file dei sedili ad una distanza di 34 inch una dall’altra. La
disposizione dei posti in linea considerata è quella tipica del velivolo, ad uno o due
file di corridoi, secondo quanto indicato nei requisiti AEA. Mentre, il numero dei
container è dato dal numero massimo di LD3 alloggiabili in stiva, ed il volume bulk
occupato è pari a quello massimo disponibile.
La tratta della missione di progetto, non riportata in nessun testo o documento
reperito, è calcolata utilizzato un procedimento particolare. Da essa dipende il
volume del carburane imbarcato, nonché il peso massimo al decollo del velivolo,
ed una sua ragionevole stima è necessaria per operare un valido confronto fra i
diagrammi di flessibilità. Partendo da diagrammi a disposizione è misurata la
lunghezza della missione con un carico pagante fissato ma, con l’inconveniente che
tali diagrammi sono redatti al Mach ed alla quota di crociera, diversi da quelli
di progetto. Tale tratta è quindi utilizzata per generare una configurazione con
2Rapporto fra l’apertura alare al kink ed il diametro della fusoliera.
3Coefficiente di estensione della corda, in corrispondenza della mezzeria del velivolo, in frazioni
di corda al kink.
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Tabella 8.1: Parametri principali di progetto
AC Engine Mach A t/c S pax. Mission h
[–] [–] [–] [m2] [–] [nm] [ft]
A320-200 IAE 2500-A1 0.82 9.39 0.11 122.4 156 2550 35000
A330-300 GE CF6-80E1 0.85 9.26 0.10 363.1 360 4900 35000
RR TRENT 772 0.85 9.26 0.10 363.1 360 4700 35000
A340-200 CFM 56-5C2 0.85 9.26 0.10 363.1 320 7000 35000
CFM 56-5C3 0.85 9.26 0.10 363.1 320 6600 35000
B777-200 GE 90-90B 0.86 8.70 0.10 427.8 390 4200 35000
PW 4090 0.86 8.70 0.10 427.8 390 4300 35000
RR TRENT 890 0.86 8.70 0.10 427.8 390 4400 35000
TASAP, ancora più simile al velivolo reale, perché ottenuta «bloccando» la freccia
dell’ala al valore originale, senza operarne una stima. Far “volare”, ad esempio
l’A320, al Mach di crociera di 0.76, applicando i modelli utilizzati per il calcolo
della freccia e, considerando di volare al Mach di drag rise (Equazione di Mason),
da come risultato una freccia praticamene nulla con TASAP. Di conseguenza, per
ottenere un velivolo simile a quello reale deve essere bloccata la freccia, con il
risultato di progettare una configurazione che percorre la stessa tratta con lo stesso
carico pagante, al Mach ed alla quota indicata. A queste particolari configurazioni
è applicato il modello delle prestazioni e generato il diagramma di flessibilità al
numero di mach ed alla quota fissata, da dove è ricavata la lunghezza della missione
di progetto, al peso del carico pagante imbarcato.
Alcuni dei principali risultati ottenuti (pesi), sono estratti dalla matrice di uscita,
di 272 colonne, e mostrati in Tabella 8.2 con le rispettive differenze percentuali
calcolate.
Il dato più indicativo è sicuramente il peso massimo al decollo, visto che regola
le iterazioni svolte durante il flusso di calcolo, ed il valore delle altre grandezze
dipendono praticamente da esso. Gli errori percentuali del peso massimo al decollo
sono, con buona soddisfazione, nell’intorno del 3-4%, con valore massimo del 7.3%
per il B777 ed il minimo sotto al punto percentuale per l’A320.
Anche il peso a vuoto operativo, nell’intorno del 5-6% dai valori confrontati,
può essere considerato un buon risultato, tenendo presente che è la somma del peso
di numerosi componenti, riportati singolarmente all’interno della matrice di uscita,
ed il cui confronto, con i dati reali, è reso impossibile dalla mancata disponibilità
di quest’ultimi. Il metodo dei Pesi NASA, per la valutazione del peso a vuoto
operativo, si dimostra cosi un modello affidabile che, implementato correttamente in
TASAP, contribuisce alla validità delle soluzioni proposte. Le differenze percentuali
riscontrate su alcuni velivoli, possono essere attribuite a componenti costruiti in
materiale composito, che ne alleggeriscono il peso, e per le quali potrebbe esser
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fatto uso di coefficienti correttivi in un ulteriore sviluppo del programma.
Il peso del carburante necessario per la missione è il dato che maggiormente si
discosta dai valori di confronto. Pur essendo la differenza per alcuni velivoli intorno
al 3-6%, per altri supera abbondantemente il 10%, fino ad arrivare a toccare punte
del 27%. Le differenze sul peso a vuoto operativo hanno sicuramente un’influenza
su questo dato. Infatti, considerando corretta la valutazione delle caratteristiche
aerodinamiche, per velivoli geometricamente simili, come sembra risultare dall’analisi
dei dati e dai trittici disegnati, con il peso aumenta il CL di crociera e di conseguenza
il consumo. Le variazioni del peso di carburante possono inoltre risultare più incisive
sul peso totale dello stesso, rispetto alla differenza percentuale sul peso a vuoto
operativo, specialmente per velivoli di elevato peso al decollo e tratta intermedia
come il B777. Vi sono tuttavia casi (A340) in cui, nonostante il minor peso a
vuoto operativo (-6.7%), il peso di carburante è sensibilmente superiore (+11.8%).
Questo, a priori, non è imputabile ad errori nel modello delle prestazioni o nel
calcolo del coefficiente di resistenza con il Component Buildup Method, perché il
carburante necessario è fortemente dipendente dalla lunghezza della missione di
progetto. Come ulteriore verifica, sono mostrati i diagrammi di flessibilità delle
configurazioni progettate, generati a numeri di Mach e quote di crociera diverse da
quelli di progetto, ma coincidenti con quelli dei diagrammi confrontati (Figura 8.2).
Il peso del massimo carico pagante è dato dal massimo carico imbarcabile
(WVLP).
Figura 8.1: Confronto diagrammi di flessibilità
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Figura 8.2: Confronto diagrammi di flessibilità
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Figura 8.3: Confronto diagrammi di flessibilità
Vista la differenza di peso al decollo, la capienza massima dei serbatoi è calcolata
cercando di determinare un valore congruente. Per tutti i velivoli la capienza è data
dalla differenza fra il peso massimo al decollo ed il peso a vuoto operativo della
configurazione progettata, con a bordo il carico pagante del velivolo di riferimento,
nella condizione di serbatoi completamente pieni4.
Nella Tabella 8.3 sono riportati alcuni dati geometri dell’ala di possibile confronto,
sottolineando come il modello di Mason, riconducibile ad una semplice equazione,
sia un modello soddisfacente. Tale modello è applicato nella sua forma più semplice
considerando solo il profilo di riferimento posto a metà della semiala outboard, ma
con sviluppi futuri, può essere implementata la sua applicazione a più profili, lungo
tutta l’apertura alare. In TASAP, per il calcolo della superficie bagnata ed il volume
dei serbatoi, l’ala è di forma tridimensionale, ottenuta scalando i profili di base (root,
kink e tip) a seconda della posizione , della corda ed dello spessore percentuale.
Le Tabella 8.4 e Tabella 8.5 mostrano le grandezze geometriche dei piani di coda
ed i relativi errori percentuali, che in questo caso sono consistenti, sottolineando
come il modello di dimensionamento della coda sia un modello semplicistico da
migliorare. In TASAP tale dimensionamento è legato esclusivamente alla forma
in pianta dell’ala ed ai volumi di coda, mentre in una sua corretta formulazione
esso dipende dal peso al decollo e dal centraggio, per garantire il trim del velivolo.
Questo prevede un notevole aumento dei calcoli svolti dovendo dimensionare i piani
4Nel punto L2, al secondo “ginocchio”.
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di coda una volta dimensionato e centrato il velivolo, per poi procedere con le nuove
superfici di coda a dimensionare nuovamente il velivolo, fino a convergenza. Un
semplice ed immediato miglioramento può essere ottenuto modificando i volumi di
coda nel file di input.
La mancanza di dati relativi alle caratteristiche aerodinamiche dei velivoli
considerati rende impossibile una valutazione delle metodologie applicate per il
calcolo di tali grandezze, se non un’analisi qualitativa osservando i valori riportati
in Tabella 8.6, che possono dirsi una stima ragionevole.
Anche per il modello dei costi basato sul DAPCA IV 5 applicato nel particolare
e scomposto nelle varie voci all’interno della matrice di uscita, la mancanza di un
riscontro ne rende impossibile la verifica.
Tabella 8.3: Grandezze geometriche dell’ala
AC Engine Source Λ25 Err. b MAC Err.
[deg] [%] [m] [m] [%]
A320-200 IAE 2500-A1 Airbus 28.0 -5.7 33.9 4.29 -1.6
TASAP 26.4 4.22
A330-300 GE CF6-80E1 Airbus 29.7 -6.4 58.0 7.26 +0.8
TASAP 27.8 7.32
RR TRENT 772 Airbus 29.7 -1.9 58.0 7.26 +0.8
TASAP 27.1 7.32
A340-200 CFM 56-5C2 Airbus 29.7 -8.7 58.0 7.26 +0.8
TASAP 28.9 7.32
CFM 56-5C3 Airbus 29.7 -2,7 58.0 7.26 +0.8
TASAP 28.4 7.32
B777-200 GE 90-90B Boeing 31.6 -5.0 60.9 8.75 +2.0
TASAP 30.0 8.57
PW 4090 Boeing 31.6 -10.1 60.9 8.75 +2.4
TASAP 28.4 8.54
RR TRENT 890 Boeing 31.6 -11.7 60.9 8.75 +2.6
TASAP 27.9 8.52
5DAPCA IV: Development and Procurement Cost of Aircraft by RAND Corporation
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8.3 Risultati Grafici A320
In questo paragrafo sono illustrati i risultati grafici prodotti dal Postprocessing,
eseguito in modalità singola, applicato alla matrice di uscita del progetto dell’A320.
Nel grafico della Figura 8.3 sono diagrammate le curve di vincolo, per la fase di
decollo, nel dimensionamento di Bassa Velocità. Sull’asse delle ascisse è riportato
il valore del CL max TO del velivolo in configurazione di decollo, mentre su quello
delle ordinate è posto il valore del rapporto spinta peso, utilizzato come dato in
ingresso nel file di input. Quest’ultmo valore definisce una retta orizzontale continua
di cui, con la retta orizzontale a tratto misto, è calcolato il margine di sicurezza
(90-95%), per tenere in conto eventuali variazioni o margini di incertezza. Questa
retta orizzontale incontra le tre curve di vincolo dei tre segmenti di salita e l’iperbole
(linea continua nera), per il vincolo sulla lunghezza della pista dell’aeroporto di
partenza (BFL). Per consentire la manovra di decollo, nel rispetto delle normative,
le intersezioni del rapporto spinta peso fornito con il CL max TO del velivolo devono
appartenere ad una regione del piano delimitata dalle precedenti curve: sotto la
retta orizzontale e sopra le curve di vincolo. Per il caso raffigurato il CL max TO deve
appartenere al range definito dalle due rette verticali rosse che evidenziano i punti
di intersezione interessati. Nella Figura 8.3 sono raffigurati i vincoli per la fase di
atterraggio in cui, la condizione più “severa”, per il dimensionamento dei sistemi di
ipersostentazione, è solitamente data dalla retta verticale rossa a tratto punteggiato,
che mostra il vincolo per la lunghezza della pista dell’aeroporto di arrivo. Le curve
plottate sono invece necessarie per garantire, secondo normativa, i gradienti di
salita nel caso in cui di venga interrotta la manovra di atterraggio (riattaccata).
Nella Figura ?? sono mostrati i “grafici a torta” che mostrano le percentuali dei
costi delle varie voci, rispetto al costo stimato di produzione del velivolo (MSSP),
ed ai costi operativi diretti (DOC) sostenuti dalla compagnia.
Le figure 8.3 mostrano invece il risultato del centraggio. Nella prima sono
raffigurate le posizioni dei baricentri del velivolo, per differenti condizioni di peso,
rispetto alla posizione definita in percentuale della MAC. Per un corretto bilan-
ciamento è assunto che tutte le posizioni dei baricentri cadano fra il 10% ed il
32% di questa. Nella figura sottostante sono raffigurate le posizioni dei baricentri
di alcuni gruppi costituenti l’aereo, presi singolarmente. I primi riguardano la
fusoliera mentre i secondi le diverse condizioni dell’ala, entrambi sono però riferiti
al rettanglo raffigurante il range della MAC prima esposto.
In Figura 8.3 sono raffigurate la polare del velivolo al variare del Mach di volo
ed il coefficiente di resistenza al variare del Mach e del CL. Da questa si nota come
l’aumento del numero di Mach, pur portando un vantaggio commerciale, ha il suo
limite con il Mach di drag divergent, evidenziati da cerchi in figura, oltre il quale la
resistenza aumenta in modo inaccettabile.
Nelle figure successive sono rappresentati i trittici del velivolo, molto utili in
fase di analisi delle risposte, perché legate in forma parametrica con quest’ultime,
consentendo un immediata valutazione qualitativa delle configurazioni ottenute.
Per ultimo è riportato il diagramma di flessibilità della configurazione, con tutte
le sue voci, al Mach ed alla quota di crociera utilizzate per il confronto.
In appendice sono riportate le figure che mostrano l’applicazione del Postpro-
cessing a tutti i velivoli analizzati.
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Figura 8.4: A320-200 Diagramma di Bassa Velocità - Takeoff
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Figura 8.5: A320-200 Diagramma di Bassa Velocità - Landing
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Figura 8.6: A320-200 Analisi dei costi - MSSP and DOC
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Figura 8.7: A320-200 Diagrammi per il Centraggio
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Figura 8.8: A320-200 Polare e Coefficiete di Resistenza
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Figura 8.9: A320-200 Trittico - Front e Top View
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Figura 8.10: A340-200 Trittico - Side View
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8.4 Analisi di Sensibilità
In questo paragrafo sono studiate numerose configurazioni (189), al variare
dei parametri di progetto, per la verifica del Postprocessing in modalità multipla,
proponendo uno studio comparativo fra le soluzioni ottenute con la superficie di
riferimento fissa, e quelle con la superficie di minima resistenza in volo calcolata in
fase di crociera.
Come velivolo di riferimento è utilizzato l’A330-200, di caratteristiche intermedie
fra quelli analizzati in precedenza, lasciando inalterata la lunghezza della sua
fusoliera ed impiegando uno dei suoi specifici propulsori (CF6-80E1-A2). La
missione di progetto consiste nel decollo dall’aeroporto di partenza, situato al livello
del mare, ed arrivo a quello di destinazione, sempre al livello del mare, dopo aver
percorso una tratta di 5000 mn alla quota di crociera di 35000 ft. Essa prevede la
tecnica di volo step cruise, con salto di quota fissato a 4000 ft, effettuato ad una
distanza percorsa, tale da consentire al velivolo di ripristinare alla nuova quota il CL
di inizio crociera. Il carico pagante è dato dalla disposizione dei passeggeri in classe
unica (312), con file distanziate di 34 in, e dal carico delle merci in stiva all’intero
dei container, massimi imbarcabili, di tipo LD3.
L’analisi di sensibilità è data dalla variazione della superficie, nell’intorno di
quella di riferimento utilizzata, attraverso il K% ( 0.7, 0.8, 0.9, 1, 1.1, 1.2, 13), ed
utilizzando come parametri di progetto principali (Tabella ??) tre numeri di Mach
(0.81, 0.83, 0.85), tre allungamenti alari ( 9, 10, 11) e tre spessori percentuali del
profilo di riferimento (0.10, 0.11, 0.12).
Tabella 8.7: Parametri e pesi principali (SRef Vs SMD)
Tipo di S Mach A t/c K% S WTO WEO WF WTO/S
[–] [–] [–] [–] [m2] [Kg] [Kg] [Kg] [Kg/m2]
SRef 0.85 9 0.12 0.9 325.44 208182 105817 72725 639.69
SMD 0.83 9 0.12 0.8 310.06 204552 103204 71707 659.71
Tabella 8.8: Caratteristiche aerodinamiche (SRef Vs SMD)
Tipo di S Λ25 Swet CDO e EMAX EOSR CL in CL fin
[deg] [m2] [–] [–] [–] [–] [–] [–]
SRef 32.30 1818.16 0.01813 0.90655 18.8022 16.2832 0.497 0.424
SMD 29.78 1773.14 0.01859 0.90495 18.5513 16.0659 0.538 0.458
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Per il progetto delle configurazione con la SMD il peso di inizio iterazione è
calcolato avvalendosi del dimensionamento preliminare, lasciando in questo modo
girare TASAP nel suo completo funzionamento.
Le configurazioni ottenute sono selezionate in base all’analisi dei costi, ed in
(Tabella ??) sono riportati alcuni dei dati più significativi delle configurazioni
risultate vincenti.
Tabella 8.9: Costi (SRef Vs SMD)
Tipo di S DOC ADP MSSP Block time
[USD/seat*Km] [MUSD] [MUSD] [hr]
SRef 0.04076 130.315 120.106 10.8
SMD 0.04062 125.737 115.886 11.1
Dalla Tabella 8.9 applicando ancora una volta la scelta in base ai costi operativi
diretti, risulta che la configurazione progettata con la superficie di riferimento
di minima resistenza è la migliore fra le due. Essa, inoltre, compie la stessa
missione di progetto consumando un minor quantitativo di carburante e, visto il
continuo aumento dei costi di quest’ultimo, il vantaggio economico sarà sempre più
consistente.
Nella Figura 8.11 è mostrato un esempio di multiple plot per l’analisi di sensibilità.
Il grafico visualizzato è quello che riguarda il carico alare per le configurazioni
progettate con la superficie di minima resistenza. Nei grafici sono contrassegnati
con un’asterisco le configurazione che non hanno passato tutte le verifiche applicate e,
con un cerchio rosso, se la verifica mancata è quella del parametro visualizzato (Λ25,
WF/WTNK ecc. . . ). La configurazione vincente nell’esempio sopra riportato presenta
un asterisco, pur superando le verifiche di alta velocità, per la necessità di fornire un
CL max all’atterraggio di 2.96. Tale valore è piuttosto elevato, infatti la verifica taglia
per CL max di 2.8 ma può essere regolata nel file di input («Input_Data_General»).
Il valore di 2.96 può comunque nascere dall’aver imposto una lunghezza della pista
di atterraggio insufficiente (1650 mn).
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Figura 8.11: Analisi di sensibilità per il carico alare
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Conclusioni
Nel lavoro di tesi è stato sviluppato un software (TASAP) per il progetto
concettuale di velivoli di diversa classe (Short, Medium e Long Range) che in modo
completamente automatico, applicando i modelli esposti, dimensiona numerose
configurazioni, con la possibilità di effettuare analisi di sensibilità al variare dei
parametri principali di progetto.
I modelli che sono stati utilizzati consentono risposte plausibili su tutte le
problematiche inerenti al dimensionamento. Alcuni, come ad esempio il modello
dei pesi (NASA CR151790) [13], sono stati verificati e confrontati con altri modelli
possibili, in lavori di tesi precedenti. Altri sono stati migliorati sfruttandone
le potenzialità, come il modello delle prestazioni per il calcolo del consumo di
carburante in fase di crociera. Le formule di autonomia chilometrica a quota e
velocità costanti (step cruise) sono state applicate frazionando la tratta in piccoli
segmenti in modo da ridurre l’errore su CL e, di conseguenza, sul CD. Il confronto fra
i diagrammi di flessibilità, nelle applicazioni specifiche di TASAP, ha mostrato una
buona corrispondenza con i diagrammi di velivoli reali. Il calcolo delle lunghezze di
tratta percorribili, con fissati quantitativi di carburante e di carico pagante, è stato
migliorato implementando un algoritmo che calcola il combustibile necessario per
l’atterraggio, secondo le norme di sicurezza (FAR [2]), a partire da una condizione i
carico qualsiasi.
Il semplice modello per il calcolo della freccia (Equazione di Mason) [10] è
risultato una valida alternativa ai modelli precedentemente impiegati, anche se,
la sua applicazione può essere ulteriormente migliorata (estendendo il calcolo sul
profilo di riferimento a tutta una serie di profili lungo l’apertura alare).
Il dimensionamento di Bassa Velocità è stato interamente definito, con l’ausilio
di valori tabellati [6] e semplici modelli impiegati [1], che stimano la variazione di
resistenza nelle diverse configurazioni di decollo e di atterraggio. L’esame dei valori
di CL necessari, nelle due particolari fasi del volo, ha rivelato valori plausibili.
La valutazione delle dimensioni esterne delle gondole [12], da riscontri con
valori numerici reali e, dall’esame degli schemi grafici, ha rivelato differenze, nella
corrispondenza con le risposte, per il tipo Mixed Flow. Per il calcolo della superficie
bagnata delle stesse tali valori sono stati considerati accettabili. Altrettanto non
può essere detto per il tipo Short Fan Duct, il cui modello entra in crisi per motori
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di grandi dimensioni, ed ha avuto la necessità di alcune correzioni, nella stima della
lunghezza dell’ugello per gli altri.
Per ottenere risposte verosimili è stata effettuata una ricerca sui valori presta-
zionali dei motori utilizzati, creando un database dalla selezione di diverse fonti
reperite, oltre al database dei velivoli di riferimento.
Il lavoro svolto è stato concentrato nel produrre, in un flusso continuo di
calcolo, una funzionale applicazione dei modelli impiegati. L’ampia casistica dei
valori numerici trattati e la possibilità di variare dinamicamente la matrice di
uscita, in base al numero dei parametri di progetto, hanno richiesto un approccio
di tipo parametrico in fase di programmazione. Questo ha dato la posibilità di
una esecuzione automatica del processo di elaborazione, richiedendo solamente la
compilazione dei file di input da parte dell’operatore. La suddivisione di quest’ultimi
in 5 files specifici (Aircraft Reference, Engine, General, Mission e Parameters)
da inoltre la possibilità di creare una directory con i diversi files, da impiegare
successivamente, come nel caso dei motori.
Considerando infine che il metodo di calcolo ricorsivo, implementato con ci-
cli iterativi interni uno all’altro, fornisce le soluzioni cercate esclusivamente alla
convergenza dei risultati1, la possibilità di dare origine a calcoli interminabili, per
alcune configurazioni divergenti, ha richiesto particolare attenzione. Per questo
all’interno di TASAP sono stati disposti numerosi controlli, che regolano il flusso
sequenziale di calcolo e ne impediscono il malfunzionamento in situazioni particola-
ri: numeri immaginari, incongruenze, possibili conflitti o casi di «loop»2. Oltre a
salvaguardare la continuità nell’esecuzione, tali controlli inviano messaggi a video
(Warning), per consentirne il monitoraggio e facilitare l’analisi delle soluzioni. Tali
caratteristiche sono da considerarsi un punto di forza di TASAP qualificandolo un
programma «stabile» e di interfaccia «amichevole». Le numerose prove effettuate
hanno sottolineato questa proprietà, ed anche se TASAP può definirsi «collaudato»,
è comprensibile che vi possano essere casi non considerati, fra i molti casi possibili.
I trittici visualizzati ed i grafici prodotti danno la possibilità di un’analisi
immediata delle soluzioni ottenute, mentre l’ampia disponibilità dei dati ordinati
all’interno della matrice di uscita, consente di definire un quadro dettagliato di
tutte le configurazioni.
L’architettura modulare è stata specificatamente ricercata per facilitare in
previsione di uno sviluppo futuro, con «release »successive, la sostituzione o la
modifica di eventuali modelli, vista la cospicua mole di lavoro svolto e le potenzialità
evidenziate (TASAP release 1.0 alfa version).
1Ad esempio la convergenza sul peso al decollo, calcolato e confrontato con il peso al decollo
dello step precedente
2Loop: nel linguaggio informatico, situazione ciclica che si ripete all’infinito
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AppendiceA
Airbus A330-300
Engine: CF6 80E1-A2
Figura A.1: A330-300 Trittico - Top View
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A. Airbus A330-300
Figura A.2: A330-300 Trittico - Side and Front View
170
A. Airbus A330-300
Figura A.3: A330-300 Diagramma di flessibilità e Polare
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A. Airbus A330-300
Figura A.4: A330-300 Diagramma di Bassa Velocità - Takeoff
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A. Airbus A330-300
Figura A.5: A330-300 Diagramma di Bassa Velocità - Landing
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A. Airbus A330-300
Figura A.6: A330-300 Analisi dei costi - MSSP and DOC
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A. Airbus A330-300
Figura A.7: A330-300 Diagrammi per il Centraggio
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AppendiceB
Airbus A340-200
Engine : CFM 56-5C2
Figura B.1: A340-200 Trittico - Top View
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B. Airbus A340-200
Figura B.2: A340-200 Trittico - Side and Front View
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B. Airbus A340-200
Figura B.3: A340-200 Diagramma di flessibilità e Polare
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B. Airbus A340-200
Figura B.4: A340-200 Diagramma di Bassa Velocità - Takeoff
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B. Airbus A340-200
Figura B.5: A340-200 Diagramma di Bassa Velocità - Landing
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B. Airbus A340-200
Figura B.6: A340-200 Analisi dei costi - MSSP and DOC
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B. Airbus A340-200
Figura B.7: A340-200 Diagrammi per il Centraggio
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AppendiceC
Boeing B777
Engine: PW 4090
Figura C.1: B777-200 Trittico - Top View
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C. Boeing B777
Figura C.2: B777-200 Trittico - Side and Front View
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C. Boeing B777
Figura C.3: B777-200 Diagramma di flessibilità e Polare
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C. Boeing B777
Figura C.4: B777-200 Diagramma di Bassa Velocità - Takeoff
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C. Boeing B777
Figura C.5: B777-200 Diagramma di Bassa Velocità - Landing
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C. Boeing B777
Figura C.6: B777-200 Analisi dei costi - MSSP and DOC
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C. Boeing B777
Figura C.7: B777-200 Diagrammi per il Centraggio
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